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Cet ouvrage représente une amélioration de la s6curité d'opération 
aérienne-maritime de l'avenir. J'ai dédié ce travail à m a  sécurité et à mon 
avenir - mon fils Xavier et m a  femme Sophie. 
Ce rapport présente une approche pour résoudre en temps 
r6els des problèmes d'interface dynamique aéronef-navire basés sur 
les données de mouvement du navire modinées par les limites de 
stabilités d'hélicoptère. En pratique, l'Indicateur des périodes 
d'appontage (PA) identifie les périodes de calme du pont en 
employant une échelle d'énergie dite index d'énergie. L'index 
d'energie eat un scalaire empirique qui quantifie le mouvement 
global du pont, par l'agrégation de ses divers degr6s de libertés en 
fonction des limites mécaniques et dynamiques de l'aéronef. L'index 
emploie huit paramètres et huit coefficients représentant la 
quantification de l'interface du mouvement de navire et les limites de 
l'aéronef. Les coefficients relatifs sont établis entre les degrés de 
libertés et leurs dérivées. Les rapports entre les degrés de libertés 
couplés sont établis. Les résultats sont filtrés par les limites de 
l'aéronef. 
Un plan de test a été conçu en 3 phases. Le but de la première 
phase est de démontrer l'épreuve du concept. Lors de la deuxième 
phase, un pmtotspe est developpé. L a  troisième phase du 
programme de développement est l'assemblage d'un système à 
grande échelle pour l'intégration et les tests à bord des navires. La 
première phase a été partagée en simulation, assemblage et test d'un 
système pré-prototypye de 1'IPA. Cet ouvrage traite surtout du 
programme de la phase 1. 
Le programme de test de simulation est basé sur trois 
hypothèses portant sur la fiabilité de l'index d'énergie. L'index 
d'énergie doit distinguer entre les divers modèles d'aéronefs pour les 
mêmes états de mer et les navires. Le temps de montée doit toujours 
respecter un délai de temps déterminé. Les caractéristiques de 
l'index utilisant les données simulées sont semblables aux résultats 
utilisant les données réelles. Selon les résultats du programme de 
simulation, plus les contraintes de Mlicoptère sont sévères, plus la 
valeur de l'index d'énergie est élévée. 
Le temps de montée a varié entre 4 à 5.5 secondes dépendant de 
la plate-forme (ou type du navire). Avec plus de 6, 200 exécutions de 
la simulation de l'PA, le temps de montée a toujours respecté un 
délai déterminé par les caractéristiques de la plate-forme et les 
limites opérationnelles de l'aéronef. L'IPA calculé par les données 
simulées était comparable aux résultats de 1'IPA calculés par les 
données réelles. Toujours dans le monde simulé, mais avec les 
pilotes d'hélicoptère dans la boucle, les appontages avec ou sans 
1'IPA ont été comparés. Pendant le jour sans l'PA, les appontages 
ont duré aussi longtemps que les appontages avec l'PA pendant la 
nuit. Les appontages de nuit sans l ' P A  duraient 25 secondes de plus 
que l'appontage avec I'IPA. 
L'expérimentation de l'PA a débuté en se basant sur la forte 
correlation entre la valeur de l'index d'énergie et sa signification 
physique. Grâce à une bourse du gouvernement américain, une 
boîte d'instrumentation du mouvement du navire a été assemblée et 
branchée au système de conditionnement de signaux et l'ordinateur 
de l 'PA afin de réaliser les premiers tests en mer. L'IPA a été testé 
à bord de trois frégates (USA et Allemagne). Les résultats montrent 
que les temps de montée enregistrés pendant les voyages ont toujours 
respecté le délai minimum calculé pour chaque navire. Les temps de 
montée provoqués par un déplacement créé par le navire lui-même 
(eg: stabilisateurs hors-phase) sont caractérisés par un temps de 
montée inférieur au temps de montée provoqué par des forces 
naturelles hydrodynamiques. D'autres tests en mer utilisant un  
système de prototspe de test de la phase 2 et un système de grande 
échelle de la phase 3, ont montré les mêmes effets enregistrés 
jusqu'h ici. Les derniers tests ont été réalisés pendant une tempête 
ayant un état de mer 8. De plus, avec les hélicoptères dans la boucle, 
les pilotes ont trouvé le système utile comme indicateur du 
mouvement du navire relatif à l'aéronef. Surtout dans une mer 
agitée, les opérateurs ont trouvé I'IPA très utile pour l'identification 
des meilleurs moments pour les appontages sécuritaires. 
d!LmnWx 
This report introduces an approach for the solution of real- 
time aircraft/ship dynamic interface problems using ship motion 
fltered by helicopter stabiliw limits. The Landing Period Designator 
(LPD) calculates quiescent periods using the Energy Index scale. 
The Energy Index is an empirical scalar quantity dweloped by the 
product of ship motion calculated as a Eunction of helicopter 
mechanical and dynamics limits. The Index uses 8 parameters and 
8 coefficients which quantifies the relationship between ship motion 
and aircraft limits. The coefficients are calculated in three steps. In  
the k t ,  the individual degrees-of-freedom are analyzed. The second 
the relationehip between the degree-of-fkeedom derivatives and the 
coupled degreesf-fkeedom are established. Finally, the coefficients 
are fltered by aircrdt operational limits. 
A test plan was developed in three phases. The purpose of the 
fkst phase was to demonstrate the proofsf-concept. During the 
second phase, a prototype was developed and tested without the pilot 
in the loop at-sea. In the third phase, a full-scale system was 
developed and teeted with the pilot in the loop at-sea. The first phase 
was composed of simulation, assembly and test of a pre-prototype 
system. This report concentrates on this phase. 
The simulation test program was based on three hypothesis 
regarding the reliabiliQ of the energy index. The energy index must 
distinguish between various helicopter models for the same sea and 
ship conditions. The rise-time must always respect an inertial delay 
between excitation and ship displacement. F indy ,  the 
characteristics of the index using synthetic (simulated) time history 
must resemble a similar result using recorded time histories (for 
similar conditions). A basic result of this test program shows the 
relationship that the more constrained the helicopter stabiliw limits, 
the higher are the energy index values. 
AircraR-ship rise-times vary, depending the ship 
characteristics, between 4 to 5.5 seconds (corvette to destroyer class 
ships). With more than 6,Zûû simulation ~ u i s  of the LPD, the rise- 
time delays were always respeded. The LPD dcula ted  with 
simulated data always resembled sUnilar conditions calculated with 
recorded ship motion data. A phase 2 simulation activiw used a 
aircraft simulator with a pilot in the loop. Shipboard recoveries were 
compared with and without the LPD. Recoveries during the day 
without the LPD took longer to accomplish than similar conditions 
during the night with the LPD. Night-tirne recoveries without the 
LPD took greater than 25 seconds longer than recoveries with the 
LPD. 
A strong correlation between the LPD value and its physical 
significance was established early in phase 1. This prompted the US 
Government to award a grant for the assembly of a ship motion 
instrumentation system which was connected to the LPD through a 
signal conditioning unit. The US Oovernment furnished the means 
by which the pre-prototype system could be tested at-sea. By the end 
of phase one, the pre-protome system was tested on three frigates 
(US and German) at-sea The results demonstrate that the rise-time 
delays were always within the minimum calculated for the class of 
ship. The rise-times were, however, sensitive to ship displacements 
produced by the ship which altered its normal hydrodynamic 
responses. Example of depressed rise-time was apparently created 
by the 6n stabilators when they were activated out-of-phase. 
End phase 2 and beginning phase 3 continued to show similar 
results as documented earlier. Full scale trials (phase 3). operated 
the system to sea state 8 ( H d c a n e  Lill) on-board HMS Marlborough 
of the Royal Navy 0. The results demo~mtrated reliability of the 
energy index men in the worst case conditions. Pilot-in-the-ioop 
evaluations and instrumented helicopteddeck results invariably 
evaluated LPD green as level and safe deck for helicopter recovery. 
La réalisation de cet ouvrage (surtout dans le cadre de la phase 
de tests de I'IPA), a demandé l'assistance et l'appui de plusieurs 
scientifiques de formations différentes venant de divers organisations 
et agences à travers le monde. Tout d'abord, l'acceptation et le 
soutien du Dr. René Kahawita m'a encouragé à approcher ces 
diverses organisations. A Canadair, nous voulons remercier M. 1 an 
Mwdy (Directeur d'ingénierie), et M. Jean Girard, Vice-président 
(Division Systèmes de défense) pour leur appui pendant le 
développement et les preuves de l'IF% A partir de la phase de tests, 
le succès du projet a été réalisé grâce aux bons services de: Maj Dave 
Church (DME) DND Canada, Maj Al Blair (MAGHQ) DND Canada, 
Jeff Semenza (NAWC) USN USA, Temy Applebee (NSWC) USN USA, 
Peter J F O'Reilly (MDHC) Mesa USA, Dean Carico (NAWC) USN 
USA, R. B ~ c e  Lumsden (DRA) MOD UK, Tony Manning (DRA 
Bedford) MOD R-U, LCdr Simon Tate (RN) MOD R-U, Olivier Le 
Bihan (DCN) DGA France, Capitain de Frégate Jean-Pierre Barbarit 
(DSA) DGA France, ICA Michel Borel (EMM) DGA France, A. Elbert 
(SG III) BWB Allemagne, Ole Budde (Seatex) Norvège, Capitaine (N) 
Segev (ISL) IDF Israël, Maj. Ami Raz ( Tzahal) IDF Israel, et Dr. 
Neil Gilbert (ARML) DST0 Australie. Cet ouvrage n'aurait pas vu le 
jour sans leur action énergique et enthousiaste. 
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INTRODUCTION 
Malgré ' la h des conflits entre l'ouest et l'est 
l'U.R.S.S., la nécessité de surveillance des activités 
par la dissolution de 
d'exploitation des eaux 
près de nos côtes est toujours présente. Cette nkessité couplée B un désir 
d'améliorer les techniques de transport maritime ainsi que les techniques 
d'exploitation des ressources maritimes a suscité une réponse de la part 
des puissances maritimes par une augmentation des activités de 
constructions navales. A l'exception des fitats-~nis et  de la France (qui ont 
encore des programmes impressionants de lancement de porte-avions et de 
croiseurs) les activités de construction navale sont Limitées aux petits 
bateaux rapides de patrouille. Il s'agit des frégates et des classes de 
bateaux encore plus petits. Un paradoxe existe entre la disparition des 
grands bateaux et comment permettre ii la marine nationale de jouer un 
rôle majeur dans la sweillance des eaux et dans la politique mondiale. Il 
s'agit alors d'utiliser un mélange dtBquipements tel que des hélicoptères, 
des v6hicules têMcommand6s, etc. C'est une n i e  ambitieuse mais réaliste 
qui demande B I'utilisateur d'adapter intelligemment ses activités en 
suivant les contraintes imposées par I'utilisation de petits bateaux afin de 
réussir ses objectifs nationaux. L'interface dynamique est formée d'études 
qui décrivent les contraintes imposées par l'environnement maritime B un 
aéronef associe B un petit navire. 
Les opérations d<hélicoptères B bord de bateaux autres que les porte-avions 
sont limitées, en g6116ra1, par des vents et de la houle. Ces deux facteurs 
sont la cause principale du mouvement irrégulier de la coque, mouvement 
a six degrés de liberté dont plusieurs peuvent être couplés. Sur le pont, il en 
résulte un écoulement extrême de l'air provoqué par des gradients de 
vitesse violents (rafales) et par la turbulence atmosphérique. Ces 
conditions climatiques maritimes sont à l'origine des contraintes 
opérationnelles et des facteurs de base des étudea de l'interface dynamique 
aéronef-navire. 
Ces conditions envkonnementales peuvent imposer des limites 
opératio~elles importantes. La possibiité d'opérations d'hélicopt8res 
maritimes B bord d'un navire de 122 m en Mer du Nord, par exemple, est 
limitée B 25% pendant les mois hivernaux (flealey, ' J. Val. 1986). 
L'interface dynamique est définie comme étant l'étude des relations entre 
un véhide agien et une plate-forme en mouvement. Les étudw de 
l'interface dynamique sont menées afin de déterminer les limites de 
sécurité op6rationnelles d'un système aéronef-navire. Les études 
d'interface dynamique permettent d'améliorer la fiexibilité des optkations 
aériennes et de réduire les risques dus aux contraintes opérationnelles 
(Istchenko, Maj. W.O. et Bossé, Capt. LM. 1989). Les études d'interface 
dynamique aéronef-navire couvrent, par exemple, les analyses des 
enveloppes de décollage, l'attemssage, la manoeuvrabilité, l'engagement et 
le désengagement des rotors. 
Depuis le début des essais des opérations abriemes maritimes, pendant la 
deuxième guerre mondiale, les problèmes du système abronef-navire sont 
6tudiés et analyds par les grandes puissances afin de mieux comprendre 
les Iimites des opérations à bord des bateaux. La tâche est considérable, les 
conditions dynamiques interviennent, l'identification exacte des 
param&tres qui provoquent les mouvements devient difncile ou impossible. 
Afm de décrire l'environnement des opérations aéronef-navire des 
m6thodologies empiriques, exp6rimentale8 et MquentieUes sont utilisées. 
Bien que les mathématiques ne peuvent exprimer la réalité avec 
exactitude, le but de l'étude d'interface dynamique est de déterminer les 
limites opérationneues sécuritaires d'un aéronef à bord d'un navire. Ces 
analyses permettent aussi d'apporter des améliorations au système 
aéronef-navire afin d'augmenter les opérations a6riennes maritimes. 
La flexibilité tactique d'un tel système est déteraainée par une formule 
complexe qui représente l'environnement maritime et la sensibilité de 
l'aéronef et du na*. L'organigramme de la figure 1.1 illustre la 
complexité de l'équation de l'interface dynamique. La technologie actuelle 
ne permet pas de réaoudre directement cette équation. 
Lors des études d'interface dynamique, les effets environnementaux sont 
réduits afin de simpliner les calculs; les changements radicaux de 
l'environnement ne peuvent être simulés. Cependant, les études 
d'interface dynamique permettent l'analyse de l'activité de l'aéronef ou du 
navire ainsi que leurs améliorations. Ceci est décrit à la figure 1.1. 

Les opérations des h6licoptères B bord dea navires sont principalement 
limitées par les vents et la houle qui sont la cause des mouvements 
irréguliers de la coque. La figure 1.1 indique que les problèmes liés à ces 
mouvements irr6guiiers proviennent de la conception même des navires. 
En effet, la configuration physique du bateau pourrait être à l'origine des 
instabilités dynamiques du bateau et de l'hélicoptère. L'application des 
résultats des études de l'interface dynamique produisent des outils pour 
les opérations abriemes. Le développement d'aide visi1elle d'atterrissage 
comme l'indicateur de période d'appontage apporte une amélioration à 
l'op6ration du système a6ronef-navire. Ce travail porte sur le 
développement et la validation d'un système d'appontage d'hélicoptère, 
c'est-à-dire l'indicateur des périodes d'appontage (IPA). Ce rapport est 
divisé en quatre chapitres. En premier lieu, la. présentation de la 
discipline de l'interface dynamique en fonction de la formation de l 'PA est 
présentée. En second lieu, le développement de l ' PA  est discuté à partir 
de sa conception comme outil d'indicateur de mouvement de plate-forme. 
En troisième lieu, les tests de 1'IPA en employant les simulations sont 
exposés. Finalement, les tests effectués en mer  ont discutés. 
CHAPLTRE 1 - INTERF'ACE DYNAMIQUE &RONEF-NAVIRE . 
L'indicateur des périodes d'appontage est une application des 6tudes de 
l'interface dynamique aéronef-navire. L'interface dynamique est définie 
comme étant les relations entre un véhicule a6rien et une plate-forme en 
mouvement (Healey, J. Val. 1986). Les études de l'interface dynamique 
sont réalisées afin de minimiser les risques opérationnels en maximisant 
la flexibilité tactique d'un système abronef-navire (Carico, D. 1988). 
Il existe essentiellement deux catégories d'études d'interface dynamique. 
Il s'agit de l'approche expérimentale à bord du navire et de l'approche 
analytique par simulation B l'aide d'un système informatique (Ferrier, B. 
et Semenza, J. 1990). Ces deux types d'analyse sont simultan6ment utilisés 
afin d'apporter une solution au ph6nomène d'interface dynamique. 
L'étude expérimentale de l'interface dynamique est l'approche 
traditionnelle de recherche. Elle comprend, par exemple, des études de 
décollage et d'atterrissage, d'engagement et de désengagement des rotors, 
de ravitaillement en vol au-dessus du pont. Les tests de compatibilité ont 
pour but d'évaluer la sécurité, l'efficacité et le fonctionnement g6n6ral du 
système aéronef. Depuis les premiers essais d'expérimentation aléatoire, 
l'interface 
dynamique a évolu6 en complexité pour devenir une science. Les 
m6thodologies et processus de test ont été standardisée par les divers 
laboratoires tels que le Naval Air W8Ipfhre Center A i r c e  Divison at 
Patuxent River, Marglaad aux fitats-unis ou le Natinaal Luchten 
Ririmtevaartlaboratorium (NRL) aux Pays-Bas. Ces différents laboratoires 
intègrent diverses approches de teet dont, par exemple, l'analyse en 
soufflerie avec exp6imentation physique B bord du bateau. Les véhicules 
aériens sont 6galement équipés d'instruments servant ii enregistrer 
plusieurs param&tres des opérations maritimes (Hoekstra, T., Fang, R. 
Leijnee, G. et Renirre, L. 1978). 
Bien qu'il y ait plusieurs objectifk de test à bord du bateau, les travaux sont 
principalement orientés vers Iïdentification et l'expansion des enveloppes 
opérationnelles d'atterrissage et de décollage. La procédure de test consiste 
B utiliser un hélicoptère effectuant des décollages et atterissages dans des 
conditions précisément définies, principalement les conditions 
environnementales et l'état du bateau. Par exemple, un test d'enveloppe 
opérationnelle comprend (Lescher, Lt. W.K. 1988): 
a.- poeition du pilote vari6e (fauteuil B droite ou à gauche). 
b- appontages sur pont libre ou B l'aide d'un système de 
manutention de jour ou de soir. 
c- approche d'appontage suivant une ligne directe par la poupe 
d- conditions de visibilité réduites t e s h  
autres: documentation des effets de gaz d'éhappement sur les efforts 
de décollage et d'appontage. 
8 
Ann de couvrir les composantes du test dérrit ci-haut, 194 appontages 
dgivent êbe effectués en 29.9 heures de vol. 
Chaque exercice est évalué par le pilote en employant une échelle appelée 
"Pilot Rating Scale" (échelle d'évaluation du pilote). C'est un jugement 
subjectif du pilote sur l'évaluation de la charge de travail pour 
l'accomplissement d'un attemssage et d'un décollage sécuritaire (voir le 
tableau 1.1). Cette charge de travail est une évaluation du temps oti le 
pilote est occupé avec des systèmes de commande et de contrôle, des 
qualités de vol du véhicule ainsi que de la performance générale en milieu 
maritime (Femer, B. et Semenza, J. 1990). 
Les enveloppes opérationnelles sont dennies pour les conditions 
envimmementales de jour et de nuit. D'autres analyses, telle 1'6valuation 
des équipements a6ronautiques des bateaux, sont plus spécifiques, donc 
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Les enveloppes de manutention sur le pont du navire sont le résultat de 
plusieurs études du véhicule sur le pont, dans le hangar ainsi que lors du 
transfert entre les deux. Les anrilyses des conditions du bateau (le v6hicde 
contraint ou non-contraint) ainsi que la configuration du véhicule soit le 
fuselage ou la position de repliage des palee, sont faites individuellement. 
Les données de dégagement du pont sont obtenues lors de tests statiques 
0 
(au port) et lors de tests dynamiques (en mer) avec un véhicule ahrien sous 
différentes configurations; par exemple, le véhicule peut être vide ou plein 
d'essence, le rotor en position de remisage ou de vol (Hammond, L t o  et 
Duboir, J. 1986). Les analyses d'engagement et de désengagement du rotor 
ainsi que l'enregistrement de sillage provoqué par l'écoulement de l'air à 
côté de la superstructure du navire sur le pont sont réalisés par des tests en 
mer. 
L'étude analytique de l'interface dynamique est basée sur la modélisation 
mathématique et la simulation informatique. Cette approche peut servir B 
complèter les tests en vol servant à l'identification des limites 
op6rationnelles de n'importe quelle combinaison aéronef-navire par la 
simulation: 
1. du mouvement du bateau; 
2. du mouvement du v6hiCUIe sur le pont; 
3. des conditions opérationnelles en conditiom difliciles. 
Les processus de l'étude analytique de l'interface dynamique consistent au 
traitement systématique de grandes quantiffi de données (O'Reilly, P. J.F. 
1985). Les premiers développements dans le domaine de la simulation 
infoxmatique ont porté sur la définition précise du mouvement d'un bateau 
h l'aide de logiciels tel "Ship Motion Program" (SMP). Ces logiciels ont 
permis de prédire (Meyers, W., Applebee, T., Baitis, k E. 1981) le8 
réponses des structures navales soumises B des mouvements de vagues 
(Ochi, M. et Bales, S. 1977). Les résultats d'analyse permettent de prédire 
les vitesses et accélerations des stnictures navales produites par les forces 
d'inertie de la houle. 
Peu après la publication de la série SMP initiale, O'Reilly a publié la 
première version du programme d'interface dynamique aéronef-navire 
(O'Reilly, P.J.F. 1974). Ce projet d'analyse de fréquence est basé sur les 
théories de &min-Kroukovsky (1961), Michel St.Denis (1953). et Willard 
Pierson (1963). L'utilisation de I'approche d'O'Reilly a été sugg6rée par le 
NAWC en 1983 (Carico, D. et Madey, Cdr. S. 1984). Toutefois, les 
ressources informatiques nécessaires dépassaient les capacités limitées 
des ordinate- de l'époque. Le projet a donc été annulé. Aujourd'hui, les 
limites des systèmes in£ormatiques sont beaucoup moindres; en revanche 
les Iimites expérimentales sont devenues plus importantes (voir le tableau 
1.2)- 
Le processus d'étude analytique, bien que simple en soi à résourdre, 
comporte des difficultés qui empêchent le remplacement complet de l'étude 
exp6rïmentale. A titre d'exemple, la vérification des enveloppes 
opérationnelles nécessite toujôm l'utilisation de tests. Cependant le 
processus analytique de l'étude de l'interface dynamique permet de réduire 
le coût et le temps requis d'analyse (Carico, D. et Medey, Cdr. S. 19û4). 
idmites expérimentales 
Disponibilité de la combinaison 
aéronef-navire 
Climat imprévisible 
- - 1 Nkessite beaucoup de temps 1 Simulations en traitement par 
T l j n i i t e s ~ g u e s  
Disponibilité du système 
informatique 
Modèle d'analyse de n'importe 
auelle condition climatiaue 
- - 
État de la mer imprévieible 
Déplacement nécessaire 
Coûteux 
Modèle d'analyse de n'importe 
quelle condition maritime 
Expériences faites en laboratoire 
CoGts f ies  des équipements 
informatiques (coûts variables 
faibles) 
L'indicateur des p6riodes d'appontage est un derivé de la Simulation du 
mouvement de navire (SMS) et de la simulation de l'interface dynamique 
aéronef-navire. Les simulations ont été conçues par le Dr Peter J. F. 
O'Reilly sous contrat avec IVSN pour le soutient du programme V-22 
(O'Reilly, P.J.F. 1974). La philosophie de la simulation du mouvement de 
navire est l'application et le traitement des spectres probabilistes (spectre 
de la mer x les fonctions de transfert du navire) aEin d'obtenir des mesures 
déterminantes (les historiques du mouvement de navire). 
Dangereux Aucun risque pour le chercheur 
et les 6quipages 
r 
Avant de procéder B la formulation du modèle de l 'PA et du mouvement 
du navire en fonction des Limites de I'h6licoptère, veuillez consulter les 
principes g6néraux présentés en annexe A. Le sommaire des calculs de la 
simulation du mouvement de navire est fourni en tableau 1.3. Tel 
qu'indiqué en annexe A, le spectre de réponse du système meranavire est 
obtenu comme le produit du spectre de la mer et les fonctions de transfert 
décrivant le navire. La sommation de toutes des fréquences (sur temps) 
produit un historiques du mouvement du navire. Lea applications des 
études de l'interface dynamique sont très nombreuses. La conception des 
systèmes tels que le train d'atterrissage de l'hélicoptère et le système de 
manutention d'hélicoptère en sont des exemples. Plus souvent. les études 
sont employées pour l'établissement des limites opérationnelles. 
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Le but principal de la simulation est la détermination des limites 
opérationnelles d'un véhicule aérien sur le pont. Le programme 
d'interface dynamique est une représentation mathématique des 
conditions qui déterminent la probabilité qu'a un véhicule aérien sur le 
pont d'un bateau en mouvement d'être disponible pour des missions. Les 
facteurs pouvant limiter la disponibilité sont le mouvement du bateau, la 
turbulence sur le pont, l'effet de sillage provoqué par l'écoulement autour 
de la superstructure et les conditions physiques du bateau, soi les 
différents obstacles ou l'état du pont. Il est possible d'identifier les 
enveloppes de décollage et d'atte~~issage, de faire les études d'impact sur  
le pont, d'efficacité des systèmes de visudisation (Indicateur de Pbriode 
dtAttemssage), d'atterrissage (RAST) et de stabilisation du bateau. Le but 
des études est de déterminer les enveloppes opérationnelles de 
manutention sur le pont du navire pour la combinaison hélicoptère-navire 
choisie, 
sPEcnrs DE LA MER (HSJü) 
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Les enveloppes de manutention sur le pont du navire dites "Deck 
Handling" ou "Deck Security" sont le résultat des études des activités 
sensibles au mouvement du navire, soit par exemple, la manipulation 
d'un véhicule aérien sur le pont. Bien que les études peuvent porter sur 
n'importe quelle combinaison aéronef-navire, il sera question ici des 
combinaisons hélicoptère - petit navire comme les Gégates et les 
destroyers. En simulation d'interface dynamique, une limite est définie 
au moment où un incident est identifié. L'incident est d é f i  par un 
renversement en roulis ou en tangage de l'appareil, un glissement du 
train d'atterrissage sur le pont ou l'indication d'un décollage non contrôlé. 
Un incident peut être identifié au moment de l'atterrissage, du décollage 
ou du transfert de I'hélicopthre entre le hangar et l'extérieur. Les études 
des enveloppes de limite de manutention déterminent les limites de 
renversement d'un v6hicule aérien, la liberté de mouvement sur le pont 
ainsi que les forces d'attachement su. le train d'atterrissage. 
Les véhicules d'opération de type VTOL ou STOVL sont généralement 
utilisés par les flottes internationales pour accompb des tâches de 
reco~aissance, communication, approvisionnement, attaque et défense 
aériennes (Westra, D et Lintern, G. -1981). Lee limites opérationnelles sont 
l'espace restreint, l'instabilité du pont provoquée par le mouvement des 
vagues et l'écoulement de l'ai. en régime turbulent. Le tableau 1.4 
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configuration la plus sensible au point de vue de la stabilité, mais toutefois 
opérationnel. Le centre de gravité est situé à une hauteur élevée et le poids 
du véhicule en mission est minimal. Le véhicule est Iibre et non restreint. 
Les rotors sont dépliés et libres de tourner. Le fuselage est aussi déplié, 
mais restreint dans une configuration de vol. L'hélicoptère est positionné 
au centre de la cible. Le train d'atterrissage est situé sur la ligne de centre 
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La constnidion des enveloppes opérationnelles nécessite plusieurs 
éxécutions du programme informatique de simulation. Les limites 
opératiomeUes sont atteintes lorsqu'un incident de renversement en roulis 
ou tangage, une glissade ou un décollage non contrôlé est identifié. Il sufnt 
qu'un incident ait été identifié à un seul point d'intérêt pour que l'opération 
soit à l'extérieur des limites acceptables. 
Plusieurs méthodes de représentation graphique des résultats ont été 
évaluées. Les courbes utilisées sont des enveloppes traditionnelles de . . 
décollage et d'appontage modifées pour l'interface dynamique sur le pont 
sans référence aux effets aérodynamiques de rotor. Selon le directeur de 
recherche de la division des hélicoptères du NATC, les enveloppes des 
lunites opérationnelles de manutention sont uniques et très applicables 
aux systèmes de test d'interface dynamique (Carico, D. 1991. Hutchins, D. 
1991). Un exemple d'enveloppe opérationnelle d'un hélicoptère à bord d 'un 
navire est présenté à la figure 1.2. Le graphique a été tracé en fonction des 
paramètres décrits précédemment. 
m 
Figure 1.2- Gnrphiquepolaine décriuant des Limites opé4nnelCes 
La figure 1.2 représente les limites opérationnelles d'un aéronef sur le 
pont d'un navire. Le graphique est partagé en angles relatiEs (en degrés) 
avec le navire positionné sur l'équateur du graphique orienté vers O 
degrés. Chaque cercle concentrique représente une hauteur significative 
de la houle qui est mesurée en mètres. La région à l'intérieur des limites 
opérationnelles est indiquée par le secteur coloré ou foncé. 
CHAPITRE 2 - LE D-LOPPEMENT DE L'IPA, UN EXERCICE 
EMPIRIQUE 
Un exemple d'application de la simulation de l'interfixe dynamique 
aéronef-navire est le développement d'un appareil de 'feu de trafic de 
circulation' qui s'appelle indicateur de période d'appontage ( P A )  ou en 
anglais " hnding  Period Designator" (ou LPD). L'indicateur de période 
d'appontage est un projet de recherche académique. L'appareil fournit 
l'information en temps réel des conditions du pont pour n'importe quelle 
condition de mer. Il a été conçu pour réduire la charge imposée au pilote 
du véhicule aérien pendant la procédure d'appontage. Le but de 1'IPA est 
de foumir à tout instant, sur place et en temps réel, une indication de 
l'amplitude du mouvement du navire a h  d'aider à accomplir 
sécuritairement des tâches affectées par le mouvement (e.g. appontage 
d'aéronef). 
L'IPA identifie les périodes de tranquilité du pont en employant une 
échelle d'énergie dite index d'énergie. Il est calibré pour une combinaison 
spécitique aéronef-bateau. L'index d'énergie est présentement composé de 
huit termes qui représentent les degrés de Liberté de mouvement qui sont 
calibrés par des coéfficients variables. Par optimisation, ils s'ajustent en 
réponse au mouvement du pont. 
L'échelle a été partagée en trois niveaux d'énergie: bas, moyen et haut. Le 
niveau d'énergie où un incident aéronef-navire va se produire s'appelle la 
condition rouge. Le niveau d'énergie moyen correspondant à une 
probabilité élevée d'un incident aéronef-navire est la condition jaune. Le 
dernier niveau (niveau d'énergie bas) est divisé en condition verte et 
condition où la situation physique ne peut changer vers le seuil rouge dans 
un intemalle de cinq secondes. 
Le standard de seuil illustré à la figure 2.1 est une façon 
d'interpréter qualitativement les activités du pont pour une combinaison 
aéronef-navire. Les résultats sont présentés aux opérateurs: le pilote du 
véhicule euou le capitaine du navire. 
Index d'6nergie 4 
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2.1 - h & a t i c m  em~muue de l'environnement 
La figure 1.1 a montré le problème global que I'IPA a besoin de 
résoudre. En effet, 1'IPA doit fonctionner dans la couche limite entre les 
mondes atmosphérique et océanographique. Comme présentement conçu, 
I'IPA fournit à l'opérateur (pilote d'hélicoptère) une interprétation en 
temps réel du système global dans la couche limite rnanSe8tée par le 
mouvement du navire en fonction des limites mécaniques et dynamiques 
de l'hélicoptère. Puisque les masses d'air et la circulation 
océanographique se meuvent sous l'influence de facteurs et de lois 
physiques suivant un modèle empirique qui est par sa nature imprécis, 
pourquoi ne pas développer un modèle comportant des équations précises 
hydmdynamiques et thermodynamiques, par exemple afin de créer une 
prévision numérique? La réponse est en deux parties. En premier lieu, les 
formulations numériques représentant les équations d'état, demandent un 
calcul intense qui ne peut donner une réponse en temps réel. En second 
lieu, la technologie de la prévision du temps, par exemple, n'est encore 
qu'un art très empirique (Queney, P. -1974). La description de la 
circulation maritime pose les mêmes problèmes. Cependant, notre intérêt 
se situe au niveau de la couche Iimite entre les deux fluides. La houle est 
surtout une manifestation de perte d'énergie due à la circulation de 
l'atmosphère h t t an t  la surface de la mer. Cette couche est appelée la 
couche de mélangement (Thomson, L. 1973). 
La description d'un navire exposé à la couche limite décrite 
précédemment est traitée en annexe A. Les mouvements du navire sont 
essentiellement des oscillations provoquées par la transmission d'énergie 
venant des vagues de la mer sur la structure rigide du navire 
(Blagoveshchensky, S. 1982). La réponse du bateau est définie par la 
résistance créée par la houle lors du passage du bateau. Cette réponse est 
le résultat des forces, sur la coque, provoquées par des systèmes 
dynamiques et hydro-dynamiques provenant de la houle. En résumé, la 
définition du mouvement du navire numérique provoqué par une vague 
irrégulière, qui est créée elle-même par la circulation atmosphèrique, est 
obtenue par la sommation des composantes de vagues régulières définies 
par leur amplitude, calculées des densités spectrales, avec des phases 
angulaires aléatoires de distribution uniforme. Cette formulation nt a 
aucune application en temps réel. 
La méthodologie empirique débute avec la formulation d'un modèle 
analogique d'un processus d'intérêt. L'IPA est un modèle analogique des 
processus physiques des relations entre atmosphère-océan-navire- 
hélicoptère. Ce modèle est utilisé pour aider B la compréhension 
scientifique des aspects divers de la réalité (Harvey, D. 1979). La structure 
des relations établies d'un modèle accepté peut former la base d'analogies 
pour une structure de relations moins comprises (Amedeo, D et Golledge, 
R. 1980). En effet, les descriptions mathématiques des mouvements du 
navire et ces influences sur la stabilité d'hélicoptère (Annexe A) ont fourni 
les structures d'analogies pour la formulation de I'IPA. Finalement, u n  
modèle empirique (les relations analogiques) est normalement exploitable 
dans un domaine de conditions précises (des limites de validité). Puisque 
1'IPA est basé sur un modèle très complet concernant le mouvement du 
navire, les limites imposées sur le modèle analogique (1'IPA) sont moins 
restrictives. Une hypothèse avancée dans cette étude est que 1'IPA est une 
formule applicable avec certaines modifications à tous combinasions 
d'aéronef-navire. 
2.2 - EïisbÏre de 1 'indicateur de Désiode d1abponw. 
L'idée pour le développement d'un indicateur a commencé, comme 
plusieurs autres études d'interface dynamique, dans le groupe maritime 
formé des sociétés Bell Helicopter Textron (Ft.Worth, Texas), McDonnell 
Douglas Helicopter Company (Mesa, Arizona), USN D ynamic Interface 
Département du NATC (Patuxent River, Maryland), USN David Taylor 
Research Center (Washington, D.C.) ainsi que des centres d'études 
avancées des universités américaines UCLA et USC (Los Angeles). Le 
coeur de I'IPA est la formulation empirique dite "index d'énergie" qui a été 
conçue comme un projet d'étude à la Polytechnique et une activité passe- 
temps à Canadair. L'index d'énergie essaie de décrire un système 
dynamique et complexe. L'index décrit I'interface entre l'atmosphère et la 
mer via le mouvement d'une plate-forme en fonction d'un véhicule aérien. 
La formulation de l'index est basée sur des déplacements observés d'un 
véhicule exposé à certaines conditions environmentales de la même façon 
que des classifications météorologiques/chatologiques sont calculées 
(Critchfield, H. 1983). Une classification météorologique peut être calculée 
en fonction de la réponse de la végétation ou de l'humidité aux processus 
météorologiques. L'index d'énergie fourni une "prévision" .de la réponse 
d'un véhicule aérien aux mouvements observés d'une plate-forme. 
&.nt donné tous les syst&mes complexes traités par la question 
d'appontage d'un véhicule aérien, un index a été considéré comme la 
meilleure représentation, en temps réel, pour l'identification des périodes 
où les mouvements de la plate-forme sont acceptables pour l'appontage 
d'un véhicule aérien (Love, J., Upton, J., O'ReiUy, J.F.P. 1976). 
L'hypothèse dominante appliquée dans la formulation de l'index porte sur 
le déphasage entre l'accélération et le déplacement d'une masse 
importante sur la mer. Le concept contient la réduction des données à six 
degrés-de-liberté du mouvement de navire, les limites dynamiques et 
mécaniques d'un véhicule aérien, et l'expérience de pilotage d'un 
opérateur d'un véhicule aérien à une valeur "scalar" empirique. Le calcul 
de l'index exploite des termes de déplacement, vitesse et accélération qui 
procurent une indication du mouvement du navire dans un avenir 
rapproché. 
Un algorithme préliminaire a été identifié afin de mesurer les périodes de 
tranquillités dans le mouvement du navire. Cet algorithme est représenté 
par l'équation 2.1 (O'Reilly, J.P.F. 1983). 
où: 
EI= index d'énergie 
x - mouvement du navire longitudinal à la cible 
y - mouvement du navire latéral à la cible 
z - mouvement du navire vertical à la cible 
La formule 2.1 a été testée à bord du navire américain U S  Koelsch. 
Les résultats de ces tests ont démontré qu'il était possible d'identifier entre 
les périodes d'amplitudes de petib mouvements et les mouvements du 
navire en période agitée en employant un index. Deux conclusions ont Bté 
formulées suite aux tests: l) introduire un système de coefficientdestés 
relié aux limites opérationnelles d'aéronef et 2) quantifier le déphasage 
entre l'accélération et le déplacement modifié par le système de coefficient 
(LoveJ., Upton., O1ReillyS J.FP. 1976). C'est avec la deuxi6me conclusion 
que la notion de temps de montée (rise-the) ou temps nécessaire pour 
déplacer le navire d'une position stable à une position inacceptable pour 
l'appontage est apparue. L'lPA est devenu un exercice académique à la 
suite des premiers tests B bord du navire USS Koelsch en 1975 (LPD Mk 1) 
et l'introduction d'un système de coefficients statiques. La définition des 
degrés de liberté a été proposée dans le cadre du projet Lm) Mk II (197G 
1984). L'algorithme a évolué pour domer: 
EI= ( s ~ ~ ' ~  + sf12 + 53 d2 + ~ ~ 2 ' ' ~  + 85 @ + s ~ $ ' ~  + s7e2 + ~ ~ 8 ' ~ ) ~  (2.2) 
où: 
s = coefficient lesté statique représentatif de l'aéronef 
4 = roulis du navire 
0 = tangage du navire 
Le développement de la presente version de l 'PA (LPD Mk III) a 
débuté après la création d'un groupe des systèmes maritimes à Canadair 
(1988) et l'entrée de l'ingénieur principal à l'ficole Polytechnique de 
Montréal (1989). Le projet reste un programme académique subventionné 
par le projet d'interface dynamique de la division des systèmes de défense à 
Canadair. Depuis 1990, une nouvelle philosophie a émergé. Les 
coefficients sont calculés en trois étapes: par degréae-liberté, par degré-de- 
liberté couplé et par Iimite opérationnelle d'aéronef. En IPA Mk II, les 
coefficients étaient statiques. Chaque fois que le navire changeait de cap, 
sa vitesse ou la mer a rapidement changé son caractère et les coefficients 
n'étaient plus valides. Par contre, avec le nouvel algorithme les 
coefficients sont calculés de façon dynamique (Femer, B., Polvi, Lt. (N) H., 
Thibodeau, F. 1991). L'algorithme est présenté dans la section qui suit. 
!u- Index d & a i  1 
Comme indiqué précédement, l'indicateur de période d'appontage 
est basé sur une échelle appelée index d'énergie. L'index d'énergie est un  
scalaire empirique qui quantine le mouvement global du pont, incluant le 
point d'appontage, par l'agrégation de ses divers degrés-de-liberté en 
fonction des limites mécaniques et dynamiques de l'aéronef, du système de 
manutention et de l'expérience du pilote. L'index est donné par: 
0 = déplacement angulaire en tangage 
Vt = mouvement vertical 
Lt = mouvement latéral 
(Vt et Lt sont exprimés dans le plan de référence du navire en 
équilibre). 
Les M t e s  de chaque véhicule aérien sont programmées. Elles soqt 
calculées analytiquement ou  expérimentalement. Les facteurs principaux 
qui déterminent les limites du mouvement du pont du bateau lors de 
l'atterrissage sont l'intégrité structurale et la manoeuvrabilité. A titre 
d'exemple, la force de l'impact lors de l'atterrissage peut être non 
acceptable tout en maintenant l'intégrité de la structure ou bien la 
dispersion de l'atterrisage peut être élevée en comparaison avec la 
grandeur du pont du bateau ou la proximité de la superstructure. 
Selon l'équation 2.3, l'index emploie huit paramètres et huit 
coefficients représentant l'interface du mouvement du navire et les limites 
de l'aéronef. Quatre degrés-de-liberté ont été identifiés comme étant les 
impacts les plus importants selon la stabilité de l'aéronef. Cependant, les 
deux autres degrés-deliberté sont surveillés dans le cadre de limites 
moins importantes. Le but de la simplification du calcul est d'assurer la 
fiabilité du calcul en temps réel. L'interface entre aéronef et navire est le 
produit du calcul des coefficients. 
Le calcul des coefficients dynamiques est fait en trois étapes qui sont 
accomplies simultanément. En premier lieu, les coefficients relatif" sont 
établis entre les patres degrés-de-libertés et leurs derivées. Un rapport 
est établi entre roulis et vitesse angulaire de roulis, tangage et vitesse 
angulaire de tangage, vitesse latérale et accélération latérale, vitesse 
verticale et accélération verticale. Les rapports entre ces variables sont 
directement reliés à la vitesse du navire, le cap relatif de la houle, la 
hauteur significative de la houle et la période entre les vagues. 
Eq. 2.4 
En deuxième lieu, les rapports entre les degrés-de-liberté couplés sont 
établis. Les degrés-de-liberté couplés sont roulis et mouvement latéral et 
tantage et mouvement vertical. Nous définissons degrés-de-liberté couplé 
comme étant un mouvement complexe sans possiblité d'exister 
indépendement l'un et de l'autre dans les conditions normales. Tangage 
et mouvement vertical existent couplés cependant ils ne sont pas souvent 
en phase. Le délai de phase entre des degrés-de-liberté couplés contribue à 
la stabilité de l'index d'énergie. Tel que découvert pendant cette étude, le 
pic en tangage apparaît un moment en temps, (t), avant le pic couplé en 
mouvement vertical. 
En troisième lieu, les limites dynamiques et structurelles de 
l'aéronef sont introduites. Le produit des éléments (équation 2.4) All, A23, 
etc. crée les coefficients de l'index d'énergie en temps réel. Lorsque les 
coefficients sont calculés, la valeur de l'index d'énergie est en suite 
déterminée et comparée au seuil établi pour l'activité. 
L'interprétation de la quantité scalaire de l'index d'énergie fait 
l'objet de beaucoup d'études. La valeur absolue de l'index d'énergie doit 
correspondre à une condition physique réelle et à une combinaison 
aéronef-navire spécifique. Pour plus de simplicité, l'échelle de l'index 
d'énergie a été divisée en quatre zones de sécurité s'apparentant à l'échelle 
américaine de dificulté de pilotage ou "pilot rating scale" (Ferrier, B., 
Semenza, J. 1990). La dékition de chaque zone de sécurité du pont est 
déterminée par l'utilisateur. La définition de chaque zone de sécurité est 
indiquée dans le tableau 2.1 . 
I VERT CLIGNOTANT I Très sécuritaire, pont 
tranquille pendant au moins 




Sécuritaire, petites accél- 
érations détectées 
Attention, le niveau d'énergie 
est élevé, le pont est en 
mouvement limité. 
Danger, le niveau d'énergie est 
très élevé, le pont est 
en mouvement au-délà des 
limites acceptables pour le 
véhicule aérien. 
La valeur de l'index d'énergie est en corrélation avec le niveau des énergies 
cinétique et potentielle retenu par le navire. Lorsque la valeur de l'index 
est faible (petite), le navire est stable et le mouvement du navire est 
également petit. Lorsque la valeur est inférieure au seuil de danger, le 
mouvement du navire est acceptable pour l'appontage d'hélicoptère. Le 
navire ne peut passer d'une position stable à une condition dangereuse que 
par l'introduction d'une quantité trés importante d'énergie en provenance 
de la houle. Le délai en temps de l'introduction d'énergie venant de la 
houle au niveau du navire est expérimentalement calculé. Pour la masse 
d'un navire de la classe du FFG Oliver Hazard Perry, le temps de montée 
est de 40 minutes. 
2.4 Mouœmemt des seuils 
Les seuils représentant les diverses formes de disponibilité de la 
piste (ou sécurité) pour un système d'aér~ne~navire sont directement 
reliés à la combinaison des caractéristiques du navire (mesurées), des 
limites dynamiques et mécaniques de l'aéronef (définies), des facteurs 
humains (expérience du pilote) et du temps de montée minimum entre les 
lignes du vert clignotant (très sécuritaire) et du rouge (danger). Les 
limites de l'aéronef sont identifiées par mesures ou par calculs (voir le 
tableau 2.2). Les caractéristiques du navire sont mesurées en temps réel 
par instrumentation. La démarcation entre ligne de danger et ligne très 
sécuritaire est faite grâce à l'expérience de plusieurs cas de simulation 
puis completée en mer. Les paramètres d'impact les plus importants 
physiquement sont la masse et la configuration du navire. Le temps de 
montée est typiquement d'environ cinq secondes pour la masse et la 
configuration d'un navire de classe Olivier Hazard Perry (FFG) de la flotte 
américaine. Avec l'application de la ligne rouge un peu plus haute que la 
position minimale (cinq secondes), il est possible de s'ajuster selon 
l'expérience du pilote. C'est-à-dire, la ligne rouge est tracée plus 
libéralement pour un pilote expérimenté (a besoin de moins de 
temps pour apponter) qu'avec un pilote débutant qui a besoin de plus de 
marge de sécurité. 
Tableau 2.2 Ilimites du mouvement de navire 
parhélicu* et paya 
1 DDL 1 (Canada) 
Une limite est définie par l'impact que ce mouvement du navire peut 
apporter sur l'intégrité stmcturale ou la réponse dynamique de 
l'hélicoptère. Si une condition du mouvement de navire est supérieure à 
une spécification opérationnelle, une limite est identifiée. La somme de 
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Toutes les valeurs de l'index d'énergie inférieures à la ligne rouge 
(en-dessous de la ligne) représentent des conditions de la combinaison 
aéronef-navire acceptables à l'appontage. La ligne rouge est absolue. 
L'appontage au feu rouge expose l'hélicoptère à des mouvements 
supérieurs aux limites acceptables pour l'hélicoptère et peut provoquer un  




O8 dsec  
(renversement). La ligne est donc tracée à plusieurs échelons inférieurs à 
la position absolue. Cette mesure consematrice est dictée par la prudence. 
Lorsque le feu est autre que rouge, la piste est disponible pour un 
appontage. Afin de profiter des contraintes physiques du mouvement de 
navire, un opérateur doit attendre le feu vert clignotant. Physiquement, 
l'énergie potentielle transférée de la houle à la structure du navire est 
insunisante pour placer le navire dans une position dangereuse sans un 
certain délai (le temps de montée ou le temps de tombée). Le programme 
de test utilisé pour la validation des hypothèses de l'index d'énergie est 
présenté dans le chapitre suivant. 
CHAPITRE 3 - TESTS DE L'IPA, SIMUTATION 
Un plan de test et de développement a été proposé en 1992. Le plan a 
été conçu en trois phases de tests et de développement. Lors de la première 
phase, le but est de démontrer le concept. Les activités principales sont la 
-programmation, l'assemblage et le test d'un système pré-prototype de 
l'PA. Un projet de démonstration a été proposé afin de montrer que la 
théorie de l'index d'énergie est faisable et qu'un système fonctionnel en 
temps-réel est utilisable. 
Avec la phase deux, un prototype est développé. L'assemblage de 
deux bancs d'essai du système de 1'IPA a été proposé. Un système sera 
consacré aux tests à bord des navires pendant que l'autre système sera le 
système de référence gardé en laboratoire. Chaque système sera composé 
d'un système informatique personnel, une boîte d'instrumentation pour la 
mesure du mouvement de navire, et des p6riphériques comme un 
indicateur lumineux. La troisième phase du programme de 
développement est l'assemblage d'un systhme à grande échelle pour 
l'intégration à bord des navires. Normalement l'indicateur lumineux sera 
intégré dam le système de visualisation existant (la barre d'horizon) qui est 
attaché B la face du hangar. Ce rapport présente les résultats de la 
première phase du programme. 
1.1- T m -  
Les activités principales de la première phase du programme de test 
et de développement ont été la ealibration de l'index d'énergie, la conception 
et l'assemblage d'un système portatif de I'IPA et les tests en mer à bord de 
navires du système portatif. 
La calibration de l'PA a été réalisée par les données du mouvement 
de navire simulées et les données enregistrées. Le programme de tests de 
simulation est basé sur trois hypothèses portant sur la fiabilité pour l'index 
d'énergie d'interpréter la condition du mouvement de navire en fonction de 
l'aéronef. 
1.- L'index d'énergie doit être assez sensible pour distinguer entre les 
aéronefs employés pour les mêmes états de mer et navires. 
2.- Le temps de montée (entre la zone de sécurité de pont tranquille et la 
zone de sécurité de pont dangereux) doit toujours respecter un 
delai de temps déterminé (A b= 3,4,5,+ secondes) dépendant 
des caractéristiques du navire. 
3.- Les résultats de l'index d'énergie utilisant les domées simulées sont 
semblables aux résultats de l'index d'énergie utilisant les 
données réelles. 
Les données utilisées pendant le programme de tests ont été créées 
par la simulation du mouvement de navire ou "SMS" (voir annexe A) pour 
les do'nnées simulées, enrepistrées par une boîte d'instrumentation "SMP" 
pour les données réelles, et une table de cadence ou "rate table" pour les 
données imaginaires. La première partie a umsé les données simulées 
selon une matrice de test. La figure 3.1 montre l'organigramme des 
calculs. Le tableau 3.1 fournit la matrice de tests. Les modèles principaux 
employés pendant le programme de tests ont été la fkégate FFG 37 de la 
flotte américaine (voir le tableau 3.2 pour un sommaire et l'annexe B pour 
la description déM6e du SMP93) et les hélicoptères SEAKING qui sont 
designés H-3 aux I h a t s - ~ n i s  et CH-124 au Canada , le Merlin ou M-101 
(voir le tableau 3.3 et 3.4) et le CG227 véhicule télécommandé. 
Selon la matrice de tests, plus de 600 exécutions dea programmes 
SMS-IPA ont és éffectuées ce qui a généré plus de #XW) scénarios 
environnementaux (Muntigl, J. et Ferrier, B. 1992) qui représentent des 
étata de mer entre la mer calme (mer 1 sur l'échelle de l'état de mer) 
jusqu'à la mer 7 (très agitée). Chaque test de l'hypothèse a été évalué afin 
b 
de trouver les conditions environnementales non-supportées par la théorie 






Vitesse du navire 1 
*cheue état de la mer 
Périodes 1 
Vitesse du vent 1 
Points d'analvse 1 
Durée de lecture 1 
Iimibs 
05,10, 15,20,25 
O - 180 à chaque 150 




Nombre de pts= 600 









sec Condition du pont 
On suppose que: 
Coéfficient de fiction 
1)- Les caractéristiques du mouvement du bateau sont 
0.5 
décrites par les fonctions de transfert de type RAO. 
2)- La coque du bateau est parfaitement symétrique. 
3)- La réponse du bateau des quadrants 1 et 4 est 
identique à celle des quadrants 2 et 3. 
4)- Le véhicule aérien n'est pas attaché et est libre 
d'atteindre son état d'équilibre. 
Paramètres FFG/USA 
Poids 4100 tonnes 
Vitesse m a .  29 noeuds 
Longueur 453.pieds 
Largeur 








à 20 noeuds 
oui  
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Définition du Train d'atkmkage 
AttelTiSseur avant 1 123.1  ouc ces 
Atterrisseur principal 
Contrefort (à droite) 
398.44 pouces 
85.25 pouces 
Contrefort (à gauche) 
Pivotant (d'attem. avant) 
Ligne de base 







Ligne de base 
Contrefort 
1 Moment d'inertie (roulis) 




Mom. d'inertie (tangage) 
Moment d'inertie (lacet) 









angle latéral du bateau 
avec la ligne de centre du 
véhicule. 
Tdleau 64 - -n de ZV?&hpth E€UOI (&) 
angle entre le centre de la cible et 
l'attenisseur principal à droite 
Position longitudinale 
Ligne de base 
Contrefort 
Superficie dans le sens 
de la traînée 
R - distance entre le centre de la 








Centredepod (eqmd enavant) 
12.0 pieds 
Position longitudinale 
Ligne de base 
Contrefort 
Superficie dans le sens 





3.2- Tests de sensibilité & l'index d'énde 
Un exemple du fichier sortant du programme de l'index d'énergie 
est fourni en annexe C. La question fondamentale portant sur la sensibilité 
de l'index aux différents modèles d'hélicoptère n'a pas été jugée comme 
négligeable surtout dans le cadre d'une relation empirique. Il est possible 
que la relation pourrait représenter seulement le mouvement du navire. 
Le modèle d'hélicopt8re n'infiuence pas les résultats du calcul ou cette 
innuenence est minime. Selon les résultats, lliypothhe 1 concernant la 
sensibilité de l'index aux dS6rents modèles d'hélicoptères a été codbmée. 
La figiire 3.2 montre un exemple des comparaisons entre deux modèles 
d'hélicopt&res confrontés aux mêmes conditions de mer et navire. En 
général, les pics ou crêtes d'un modèle apparaissent approximativement 
aux mêmes temps que les pics de l'autre modèle, les valeurs de ces pics 
sont complètement différentes. Selon les résultats, la formulation de 
l'index d'énergie fournit une valeur moins éIévée pour une combinaison 
stable (SEAKINGFFG) qu'avec une combinaison moins stable (CG227- 
FFG). Une autre observation porte sur la forme des pics. Les pics 
apparaissent plus ou moins au même moment lors du calcul pour un 
même scénario. Les pics sont le reflet des mouvements du navire. Les 
merentes caratéristiques des modèles d'hélicoptère se manifestent par la 
forme des pics qui n'est pas pareille. La valeur de l'index d'énergie est 
directement liée au mouvement du navire rnodiné par la stabilité de 
llhélicopt&re. Autrement dit, plus les contraintes d'hélicoptères sont 
sévères plus la valeur de l'index d'énergie est élevée. 
tenzps (secondes) 
3.3-Testsdetenitlsdemantée 
L'hypothèse la plus importante concernant l'index d'énergie porte 
sur le temps nécessaire pour passer de la fin de la zone de sécurité de pont 
tranquille au début de la zone de sécurité de pont dangereux ou l'inverse (le 
temps de tombée). Le postulat suppose qu'un certain temps est nécessaire 
afin qu'un objet passe d'une position tranquille à un déplacement 
important. L'inverse est vrai aussi. Cela prend un certain temps pour 
dépenser l'énergie potentielle via l'énergie cinétique pour atteindre une 
position tranquille. Il est possible de séparer les divers degrés-de-liberté du 
mouvement de navire en introduisant les contraintes d'hélicoptère qui 
produisent un délai plus significatif sur l'hélicoptère. Le temps de montée 
(OU de tombée) eat directement relié aux caractéristiques du navire, aux 
conditions actuelles de la mer et aux contraintes représentatives de 
l'hélicoptère. Pour la combinaison SEAKINGFFG, le temps de montée a 
été calculé expérimentalement et il est d'approximativement cinq secondes. 
Il y a d'autres contraintes concernant les pics d'index d'énergie par 
rapport aux pics des divers degrés-de-liberté. Le pic de l'index d'énergie 
doit toujours apparaître avant les pics des divers degrés-de-liberté (voir la 
figure 3.3). Un pic de l'index apparaît avant un pic d'un degré-de-liberté 
translationel. Puisque la formulation de l'index d'énergie emploie des 
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accélérations et des vitesses, il est raisonnable de présumer que les pics des 
degrés-de liberté translationnels apparaissent plus tard que les pics de 
l'index d'énergie (dans le temps). Le délai en temps provoqué par la 
transformation d'accélêration en déplacement est une condition que le 
navire devrait respecter selon les lois newtoniennes de la physique (e.g. les 
relations cinétiques-translationelles d'un objet immobile). Il s'en suit que 
les pics d'une formulation basée sur les accélérations et les vitesses des 
divers degrés-de-liberté devraient apparaître avant les pics de leurs 
déplacements. 
Afin d'assurer un temps de montée le plus long possible, il est 
nécessaire de séparer les pics de l'index d'énergie et les pics des degrés-de- 
liberté le plus loin possible les uns des autres. Puisque la relation entre les 
phases, les limites opérationnelles de l'h6lïcoptère et les réponses du navire 
n'est pas linéaire, la séparation est faite par observation de la réponse de 
l'index d'énergie par rapport aux autres pics et aux zones arbitraires 
représentant les niveaux d'énergie. Les limites opérationnelles sont 
intégrées comme valeurs absolues et par les coefficients de la formulation 
de l'index d'énergie. Les coefficients sont les facteurs multiplicatifs qui 
sont utilisés pour donner plus d'importance aux degrés-de-liberté jugés 
plus importants au sein des limites de l'hélicoptère. 
En resumé, le temps de montée (ou de tombée) est établi avec la 
combinaison des attributs du mouvements du navire manifestés par les 
accélérations et les vitesses des divers degrés-de-liberté qui sont enregistrés 
à bord d'un navire, et les limites opérationnelles de l'aéronef. La valeur de 
l'index d'énergie est une représentation du temps d'accumulation de 
l'énergie dans le navire, la conversion d'énergie (en fonction des limites 
opérationnelles de l'hélicopt&re) et l'impact de cette énergie sur l'objet du 
calcul (typiquement un hélicoptère). Selon les résultats des tests, le temps 
de montée pour un navire ayant les caractéristiques de la classe Oliver 
Hazar Perry (FFG) de ltUSN, et les limites opérationnelles de SEAKING, 
est à peu près de 5 secondes (voir figure 3.4). Un autre exemple est présenté 
à la figure 3.5. Le FFG est en combinaison avec le CL-227, véhicule 
télécommandé. Pendant que le temps de montée est plus ou moins pareil, 
le temps où la piste est disponible est fonction de la stabilité du véhicule 
aérien. Puisque le CG227 est plusieurs fois plus petit que le SEARLNG, le 
nombre de fois que la piste est sunisament stable est moindre pour le C G  
227 que pour le SEAIEING. Deux autres exemples du temps de montée avec 
la combinaison SEAKING x FFG et CG227 x FF'G sont présentés aux 
figures 3.6 et 3.7. 
Pendant cette phase de développement de la formulation, d'autres 
plate-formes ont été également employées afin de déterminer la relation 
entre les caractéristiques du navire et les temps de montée. Avec les 
limites d'échelle de l'index d'énergie constante, le temps de montée était 
infiuencé par plusieurs caractéristiques du navire, comme l'existence de 
stabilisateurs 
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mais surtout par sa masse. Selon les résultats de simulation des modèles 
de la garde-côtihre des fitats-unis (Figure 3.8), la nouvelle fkégate française 
La Fayette (Figure 3.9), la fkbgate allemande Emden (Figure 3-10), la 
frégate fkanco-italiano-anglaise Horizon (Figure 3.11) et la nouvelle frégate 
canadienne Halifkx (Figure 3-12). le temps de montée a varié entre 4.0 et 5.5 
secondes avec la moyenne h é e  à 5.2 secondes. Le tableau 3.5 fournit un 
résumé des temps de montée dans Ie cadre de EHlOl x Horizon. Plus de 
6,200 exécutions de la simulation de l'PA ont été faites, le temps de montée 
a toujours respecté un délai déterminé par les caractéristiques de la plate- 
forme et les limites opérationnelles de l'aéronef. 

Une matrice simplifiée de données a été enregistrée en mer. Des 
échantillons de données du mouvement du navire dont les calculs de 
l'index d'énergie ont été enregistrés à bord d'un navire du type FM3 de la 
flotte américaine ainsi qu'à bord d'un bateau de patrouille de la garde- 
côtière. Ces données ont été comparées avec les historiques du mouvement 
du navire calculés dans les m6mes conditions. Les comparaisons ont été 
faites sur le plan fiéquentiel par degré-deliberté individuel. Le calcul de 
l'index d'énergie a été évalué dans le temps pour les valeurs maximales de 
l'index. Quelques exemples de graphiques de tracés sont présentés dans 
les figures suivantes (Figures 3.13 a,b - 3.14 a,b). 
En analysant les figures 3.13 a et b, pour la vitesse angulaire en 
tangage, les amplitudes de fréquences entre les données réelles et les 
données simulées sont pratiquement identiques. Dans le cas de la vitesse 
angulaire en roulis, les variations entre les amplitudes de fréquences 
simulées et réelles ont été statistiquement non-signiîïcatives. Il s'agit de 
deux phénomènes. En premier Lieu, la simulation du mouvement de 
navire représente une bonne méthodologie fiable pour le calcul de la 
réponse de navires dans une mer imaginaire. En deuxième lieu, la 
méthodologie d'interprétation des conditions enregistrées a été fiable. En 
effet, pour plus de 60 heures de données enregistrées en mer, nous n'avons 
pas trouvé d'ensemble de conditions que nous n'ayons pas été capables de 
représenter par simulation. De plus, les amplitudes de fréquences des 
conditions de donndes simulées ont été semblables aux conditions de 
données réelles. 
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Les résultats montrent que la réponse de l'index d'énergie calculBe par les 
données delles sont sembables aux réponses de l'index pour les mêmes 
conditions en employant les données simulées. 
&6-%mmairedesrésuitatSdeh~hase 1 
Test (i), la sensibilité de l'index, l'hypothèse est soutenue. L'index 
est sensible aux changements proportionnels du navire ou de l'aéronef. 
Test (ii), la fiabilité de l'index à un temps de montée, l'hypothhe est 
soutenue. Dans plus de 6,000 variations de conditions normales de 
l'interface a6ronef-navire, l'index a respecté un temps de montée calculé 
pour une combinaison aéronef-navire. Test (iii), les résultats de l'index 
sont semblables en employant les données simulées ou les données reélles. 
Les autres tendances que nous avons trouvé suite à la phase 1 sont les 
suivantes. 
L'algorithme pourrait respecter un temps de montée malgré la 
hauteur significative de la mer. Dans les pires cas, nous n'avons jamais 
touché la zone très sécuritaire (vert clignotant). Dans la pratique, dans les 
cas où la durée de vert clignotant eet très rapide ou n'existe pas du tout, 
l'appontage doit se faire autrement. La piste pendant les conditions de vert 
fixe et jaune est encore acceptable pour l'appontage. Sauf qu'il n'y a 
aucune garantie que la piste sera acceptable au moment suivant 
l'appontage. 
La définition de l'index comme présentement programmé est trop 
conservatrice. Las limites d'ahronef présentement programmées sont 
statiques pendant que les limites opératiomei1es d'aéronef sont 
actuellement dynamiques. C'est-&-dire, l'index monte vers le ;auge 
(conditions non acceptables) basé sur le surchargement de l'un des degrés- 
de-liberté au lieu de la combinaison ou couplage des degrès-de-liberté. Il 
s'agit que l'aeronef pourrait apponter pendant une certaine période de 
temps malgré le signal rouge. L'assemblage de tous les résultats a produit 
une idée de la disponibilité de la piete en fonction des divers paramètres. 
La figure 3.15 montre la disponibilité du pont en fonction de la hauteur 
significative de la houle. 
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La figure 3.15 indique que la piste est disponible pour des opérations 
aériennes pour la combinaison SEAKING e t  la fkégate FFG37 jusqtà 6 pieds 
de hauteur significative de la mer (ou 2 mètres). Avec une hauteur 
significative de la mer à 9 pieds (ou 3 miitres), la disponibilité de la piste est 
à peu près de 50% et la probabilité d'avoir un feu vert clignotant est à 25%. 
Supérieure à 9 pieds, la disponibilité de la piste est réduite rapidement. À 
une hauteur significative de la mer de 12 pieds (4 mètres), la piste est 
disponible à peu près B 25% et la probabilité d'avoir un feu vert clignonant 
n'existe pas. Avec une hauteur significative de la mer de 15 pieds (5 
mètres) la piste n'est pas disponible. 
En passant de la phase 1 B la phase 2, le programme de l'index a ét6 
incorporé dans un appareil en paralléle avec des teste degl'index dans les 
simulateurs de pilotage aux etats-unis et au Royaume-Uni. Dans la 
section qui. suit, les résultats des exercises au Royaume-Uni sont discutés. 
L'Agence de recherche de la défense (DRA) du Ministère de la 
Défense britannique (à Bedford) a proposé un test de l'PA dans le but 
d1am61iorer les opérations aéronef-navire pour l'identification des fenêtres 
d'appontage plus éfficaces que la même activité fàite par un officier à bord 
du navire ou par le pilote lui-même. En effet, la sécurité des op6rations est 
signincativement améliorée parce que le temps où le pilote a besoin de 
garder son appareil en vol stationnaire au dessus de la piste est réduit. 
Le programme de test a 6t6 conçu indépendemment des résultats 
existants de l'PA, Par contre, la faisabilité inteUectueIle de l'existence de 
l 'PA a été acceptée dès le départ du programme (Semenza, J. 1994). Le 
programme de test de la DRA a mis l'accent sur la d6monstration de 
l'application pratique du concept de l'PA. Le programme de test a été 
partage en trois parties qui couvre des aspects Mérents de l'applicabilité 
de l 'PA dans des opérations d'inteface aéronefhavire. En premier lieu, 
l 'PA est utilisé afin de caractériser les données réelles enregistr6es du 
mouvement de la fr6gate de Type 23. En deuxihme lieu, les données 
simulées sont utilisées afin de calculer l'index d'énergie pour une 
douzaine de cas représentatifs des conditions enregistrées en données 
reeles. Les cas simulés et reéls sont comparés. Finalement, en troisième 
lieu, des pilotea sont exposés B l'PA par les mesures du simulateur de 
pilotage de la DRA ('Advanced Flight Simulator' ou AFS). 
3.6.1- 
La DRA a fourni une banque de données d'enregistrements de 27 cas 
du mouvement de navire de la frégate de Type 23. Les historiques de 
données simulées ont été calculés par les fonctions de transferts 
représenta= de la fdgate de Type 23. La calibration de l 'PA a été 
effectuée avec les dondes simulées puis appliquées aux enregistremens de 
données réelles pour le raffinement de la calibration. Les historiques ont 
été créés au fur et à mesure du programme de la 'Ship Motion Program 
SMP93' et de la 'Simulation du mouvement de navire SMS' qui ont éte 
discutés plutôt. Le tableau 3.6 foumit les cas enregistrés de données reélles 
et les cas selectiomés 
sommaire des incidents 
de données simulées. 
de temps de montée est 
Dans le tableau 3.7. un 
indiqué. Il n'y a pas eu un 
cas o ù  le temps de montée a eu une mesure inférieure à 45  secondes (ce qui 
est consistent avec les caractéristiques de la frégate de Type23 qui est plus 
petite que la frégate FFG). De la même façon, le temps de descente n'a pas 
été inférieur à 4 4  secondes non plus. Selon les résultats, la houle suivant 
le navire produit les conditions les plus stables en fonction de l'hélicoptère 
(l'index d'énergie reste en-dessous de la ligne de danger). Dans des cas de 
mer d'agitation élevée. les nombres d'incidents de temps de montée ont été 
très faibles parcequ'il y avait h.ès peu de moments où l'index a mesuré une 
valeur dans le vert clignotant (trRs sécuritaire). 
Dans le cadre de cette étude, lorsque nous avons comparé les résultats de 
ltIPA calculés par les données simulées avec les résultats de 1'IPA calculés 
par les données réelles, les résultats de 1'IPA simulés avaient tendance B 
être plus conservateurs. Nous avons attribut5 ces variations à plusieurs 
conditions. Les hauteurs significatives de la houle des données 
enregistrées ont été visuellement estimées. Alors que la distribution des 
fréquences entre les données enregistrées et les données simulées est 
pareille, les données dans le temps ne sont pas les mêmes. La traduction 
reeorded 81mtxlated recorded simalate 
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des analyses firéquentielles dans le temps emploie les probabilitées et est 
donc imprécise. En effet, il est possible qu'une des fkequences &tirnée peu 
probable dans le temps néqnenciel a existé dans le temporel au moment de 
1,enregistrement. D'autres détails comme la durée des historiques des 
échantillons produisent des variations dans le temporel entre les données 
enregistrées et les données simulées. 
Le consematisme dans le monde s i d B  devient plus important en ce 
qui concerne la zone de vert clignotant avec l'augmentation des hauteurs 
signincatives de la mer ou lorsque le navire devient plus rapide. D'autre 
part, le feu rouge apparait plus fréquemment dans le monde simulé 
malgré les mêmes conditions enregistrées, la fréquence du feu muge est 
moindre. Malgré les diff6rences entre Ies données simulées et les donn6es 
enregistrées, les données simulées sont intéremantes pour la calibration 
initiale de 1'IPA pour les limites opérationnelles de l'interface 
(conservatrice) aéronefhavire. 
Tel que déjà indiqué, l'indice de l'index d'énergie est correlé au niveau 
d'énergie cinétique et potentielle existant dans la structure du navire. 
Lorsque le niveau des énergies est minimum, le navire est stable et le 
mouvement du navire est au minimum. Lorsque le niveau d'énergie tracé 
par l'index est élevé mais infiirieur au seuil de danger, le mouvement de la 
piste est acceptable pour l'appontage d'aéronef. Le navire peut se déplacer 
du niveau de basse énergie à une position à l'extérieur des limites 
opérationnelles par l'introduction d'une quantité importante d'énergie de 
la mer à travers le navire. &tant donné une certaine condition de basse 
énergie, le temps nécessaire pour lever la quantit6 d'énergie a f h  de 
produire un déplacement dangereux est dérivé expérimentalement du 
calcul de EImax. Pour la masse de la Wgate de Type 23 en opération 
normale (pas de virage, etc), la mesure de EImax est de 4.5 secondes alors 
que la frégate FFG est de 5.0 secondes. Les statistiques dérivées des 
réponses de l'index sont fournies dans le tableau 3.8. 
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Par la formulation des seuils de l'index d'anergie, la ligne rouge est 
absolue. S'il y a appontage pendant un feu rouge i l  s'agit qu'au moins une 
des limites statique, mécanique ou dynamique du véhicule aérien a 6té 
dépassée. La figure 3.16 fournit les limites opérationnelles en fonction du 
cap du navire. Le navire avance à une vitesse de 20 noeuds avec une 
hauteur significative de la mer de 3 mètres. La relation de disponibilité de 
la piste avec le cap du navire semble linéaire. La piste la plus disponible est 
celle qui suit la houle directement en avant du bateau et la piste la moins 
disponible est celle ayant un angle relatif par rapport à la mer de 90'. Nous 
voyons Ia zone très sécuritaire le plus souvent avec la houle à O". La 
prochaine étape est de tester I'IPA en opération aérienne. 
B&um il&Dispon2bilite de lapiste en fituntion de cap du navUP 
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Le test de l ' P A  au sein des opérations aérienness (pilotes dans la 
boucle) a eu lieu dans le simulateur de pilotage à l'Agence de recherche de 
la défense (DRA) à Bedford en Angleterre. Le test intitulé "AFS trial 
Tristram" avait comme but l'expansion des limites opérationnelles des 
hélicoptères par l'amélioration de la procédure d'approche et des points de 
repère d'appontage pour le pilote. Des limites opérationnelles sont 
mesurées en fonction de l'état de la mer, de la visibilité, de la vitesse et du 
cap des vents. L'expansion de ces limites produit une amélioration de la 
disponibilité de l'aéronef qui pourrait améliorer la flexibilité opérationnelle 
du navire. L'indicateur du succès est l'aptitude des pilotes 
en toute sécurité et en répétition à apponter dans une rangée de conditions 
désirées. Plusieurs appareils ont été testés en même temps que I'IPA. 
Dans le cadre de cet exercice, le calcul de l'index d'énergie a été hit par un 
historique simulé du mouvement de navire (la frégate Type 23). 
L'indicateur a été communiqué au pilote comme une lumière présentée au 
milieu de la barre d'horizon qui est stabilisée en roulis (voir la figure 3.17). 
L'IPA a fonctionné pendant une variation de conditions environnementales 
pendant le jour et le nuit ïndépendemment ou avec d'autres appareils. 
3.6.2.1- &es teste mec rrilates et la mission 
Les techniques de tests adoptées ont été développées par les pratiques 
et les principes de Qualité de pilotage pour des hélicoptères de champ de 
bataille (Padfield, G. D, Charlton, M.T., Kimberley, A. M. 1992). Les 
glbrnents de tâches de mission ("Mission Task Elements ou MTE") 
intègrent les paramètres d'évaluation indiquant les critères pour un 
résultat suffisant et un résultat désiré. Le MTE est une échelle su. laquelle 
les pilotes estiment la difnculté d'appontage. Ann d'assurer une variation 
en Rifficulté d'appontage, les conditions de l'état de la mer ainsi que 
l'éclairage ont été variés. 
v 
Les pilotes ont piloté le simulateur en employant les normes 
d'approche finalea de la flotte royale. Les pilotes ont utilisé les indices sur 
le navire plutôt que des instruments de pilotage dans l'approche finale. Les 
conditions initiales étaient les suivantes: 
1. Distance de la poupe: 150 m 
2. Hauteur: 050 pieds 
3. Décallage de la poupe: 010 m 
4. Vitesse anémométrique: 015 noeuds 
La pente radiogoniornétrique d'hélicoptère a été approximativement 
calculée à 3 degrés avec un angle relatif avec la proue du navire de 165". La 
visibilité a été programmée à 0.4 nm (miles nautiques) pour que les pilotes 
puissent se concentrer sur  les indications attachées au  navire plutôt que 
celles de l'horizon. Nous avons demandé aux pilotes de faire voler 
l'hélicoptère à la position 'port wait' (attente à bâbord). Le pilote a gardé sa 
position en vol stationnaire jusqu'à ce qu'une période de tranquilité ait été 
identifiée. Le pilote a alors positionné l'hélicoptère au-dessus de la piste et 
maintenu un vol stationnaire. Lorsque le pilote a été satisfait de sa position 
ainsi que du mouvement du navire, il a alors posé son hélicoptère sur le 
pont du navire. La simulation de nuit a été conçue afin d'être utilisée 
lorsqu'il fait très noir et  qu'il n'y a pas d'horizon distinct visible. 
Le succès de réalisation d'une tâche a été évalué à l'aide d'une liste 
de questions posées au  pilote et  par certains paramètres programmés dans 
le logiciel de simulation tel que le positionnement à l'appontage. Ces 
paramètres étaient s w e i l l é s  et enregistrés pendant la course de chaque 
appontage. Ces informations ont été présentées aux pilotes pendant les 
sessions d'évaluations après chaque simulation. Chaque pilote a été évalué 
par le biais du système informatique pour chacun des paramètres. Chaque 
paramètre analysé a été comparé avec la perception qu'avait le pilote de ce 
même paramètre. Les mesures des paramètres ont ét& structurées sur la 
base de l'échelle "Cooper-Harper" de qualités de pilotage ou ' Cooper- 
Harper handling qualities rating (HQR) scale' (Tate, LCdr. S.J.(RN). 1995). 
L'échelle a été choisie afin d'incorporer un élément subjectif dans 
l'évaluation des pilotes. Par conséquent, la mesure de réalisation d'une 
tâche a été partagée selon trois niveaux: 'désiré' (niveau l), suffisant ou 
acceptable (niveau 2) et non acceptable (niveau 3). 
Toujours concernant les paramètres d'évaluation, ceux-ci ont été 
mesurés par rapport à des limites opérationnelles typiques enregistrées 
pendant des approches et des appontages à bord d'un navire. Par exemple, 
des paramètres de positionnement sont mesurés comme la distance entre 
l'hélicoptère et la cible sur la piste. Le modèle d'hélicoptère utilisé a été 
celui du EH101 Merlin de la flotte royale. Le système de manutention 
employé était le Harpoon construit en Écosse. Pour un appontage réussi le 
pilote doit poser son hélicoptère sur la grille afin que la "probe" puisse 
s'accrocher à la grille. 
Physiquement, les paramètres sélectionnés ont mesuré surtout les 
vitesses d'appontage et les forces de stress sur le train d'atterrissage ainsi 
que le temps de vol stationnaire au-dessus de la cible. L'appontage est 
réussi lorsque la mesure des paramètres se situe au niveau 'désiré' ou 
acceptable selon l'échelle Cooper-Harper. 
Les missions ont été variées pour chaque pilote. L'ordre des 
missions était aléotoîre afin d86viter l'apprentissage par les pilotes des 
routines d'appontage. Une mission typique a consisté: en une approche et 
un appontage sans commentaire vocal (sans instruments), d'une approche 
et d'un appontage avec commentaire verbal (avec instruments en 
opérations). Les missions ont duré typiquement à peu près 2 heures. Le 
questionnaire est présenté dans le tableau 3.9. Les pilotes participant 
venaient de la flotte royale et de l'Armée de l'air de l 'fique du sud. 
3.6.2.2- résultats 
Vingt missions ont ét6 faites avec 1'IPA visible à I'appontage. Les 
pilotes ont trouvé le système utile comme indicateur du mouvement de 
navire. Ils ont trouvé le système utile pour l'identification des meilleurs 
moments pour un appontage sécuritaire. Les pilotes ont trouvé la 
présentation d'informations acceptable surtout comme une seule lumière 
intégrée au milieu de la barre d'horizon. L'approche tgpique des 
hélicoptères dans la flotte royale ramène l'aéronef en vol stationnaire sur 
le côté de la piste du navire parallèle à la cible et quelques pieds au-dessus 
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du toit du hangar. Dans cette position, 1'IPA est utilisé pour déterminer la  
quantité du mouvement du navire actuel et pour l'identification des 
tendances du mouvement du navire. Ces informations ont été utilisées afin 
de déterminer le meilleur moment de passer au-dessus de la piste. 
Lorsque l'hélicoptère était positionné au-dessus de la piste, le pilote a utilisé 
1'IPA pour confirmer l'identification d'une bonne enveloppe d'appontage. 
Selon les commentaires, les pilotes pouvaient dépenser plus d'effort pour le 
positionnement de l'aéronef à la place de l'analyse du mouvement de 
navire. L'indicateur a été particuliairement utile pendant les appontages 
de nuit. Puisque les indications telle que l'horizon ne sont pas visible, 
ltIPA a fourni les données necéssaires pour apponter avec confiance et en 
toute sécurité. Les essais ont été faits jusqu'à l'état de la mer 56 (*chelle 
indiquant l'agitation de la mer; hauteur significative de la mer à 4 4  
mètres). 
La figure 3.19 montre une analyse des performances de pilotage 
pendant les essais du programme TRISTRAM. Il est intéressant de 
remarquer la séparation claire entre les activités de pilotage de jour et 
celles de nuit. Ces résultata montrent que l'effet de la mer sur les 
performances des pilotes est plus important la nuit que le jour. Cela 
suggère que les indicateurs visuels sont d'une importance critique afin de 
contrer l'effet de la mer surtout pendant la nuit. 
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Selon les commentaires des pilotes, ceux-ci ont estimé que llIPA 
était trop conservateur. Il y avait des conditions où normalement ils 
appontaient pendant que 1'IPA indiquait qu'il y avait danger. En plus, 
quelques pilotes ont trouvé que 5 secondes était un peu rapide, cependant ils 
ont trouvé le système en général très utile afin de confirmer une période de 
tranquillité. Des échantillons des réponses des pilotes sont fournis en 
annexe D. 
Les appontages avec ou sans IPA ont été comparés (voir figure 3.20). 
Les approches ont été évaluées, le jour et la nuit, avec et sans llIPA depuis 
un point de cheminement jusqu'à la cible sur la piste. En moyenne, cela 
prend a peu près 50 secondes de plus pour apponter pendant la nuit par 
rapport au jour. Pendant le jour sans l'IPA, les appontages étaient aussi 
longs que les appontages avec 1'IPA pendant le nuit. Les appontages de 
nuit sans l'PA ont pris 25 secondes de plus que les appontages avec 1'IPA. 
L'IPA a fourni une fonction positive surtout au niveau de l'amélioration de 
la confiance du pilote. 
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L'IPA a été testé dans les simulateurs de pilotages au Royaume-Uni 
et aux gtats-unis. L'IPA a ét6 essayé à bord des navires aux hts-unis et 
en Allemagne. Les tests sont discutés dans le prochaine chapitre. 
I 
CHAPITRE 4 - TESTS DE L'IPA, EXP~~R~MENTATION 
401Proeramniedetestsnar m e d a t i o n  en mer= htroduction 
L'hypothèse comme quoi nous pouvons créer un index pour un 
indicateur qui décrit les systèmes de la couche limite, la topographie de la 
mer (la houle), l'atmosphère, le mouvement du navire (la somme des forces 
venant de la mer et de l'atmosphère) et l'hélicoptère, a fait ses preuves dans 
les tests discutés au chapitre 3. La relation empirique a été conçue afin de 
fournir au pilote une évaluation du mouvement de la piste du navire en 
fonction des stabilités de son hélicoptère. La relation est basée sur les trois 
étapes du calcul des coéfficients de l'index d'énergie. La première étape est 
le calcul analysant la relation entre les divers degrés-de-liberté et leurs 
vitesses. Comme deuxième étape, les relations entre les dégres-de-liberté 
couplés sont calculées. Finalement, les limites mécaniques et dynamiques 
du véhicule sont introduites. Aussitôt que les coefficients des divers 
paramètres sont établis, les données sont mises-au-point pour les premiers 
calculs de l'index d'énergie. En effet. l'index d'énereie fournit une 
évaluation des e-ffets de la couche limite d'un vstème mrjbitement décrit 
{mouvement du navire) et olusieurs autres svstèmes de haute com~lexité 
(I'interface de l'atmos~hère et la mer) sur une extension du navire 
/I hérone? D a r  observation ou D a r  analogie. 
Dans le laboratoire, une valeur de l'échelle de l'index correspond à 
une condition d'environnement du navire en fonction des paramètres d'un 
véhicule aérien. La forte corrélation entre une valeur de l'index d'énergie 
et sa signification physique concernant les systèmes impliqués a été 
documentée en employant les données enregistrées ou simulées dans le 
laboratoire ou le simulateur de pilotage (environnement contrôlé). L'index 
fonctionne bien dans le monde parfait du laboratoire. La prochaine étape 
est la conception et l'exploitation d'un système capable de définir le navire 
(mesurer les mouvements du navire), de traiter et de manipuler ces 
informations enregistrées par les instruments de mesure et de calculer 
l'index d'énergie afin d'allumer un indicateur en temps-réel (délai 
invisible). Le but de ce chaptire est de décrire la conception du système de 
l'indicateur des périodes d'appontage, le logiciel, le matériel ainsi que les 
premiers tests réalisés à bord des navires. 
4.1- La amcention de lW& loeiciel 
La figure 4.1 montre l'organigramme du système fonctionnel. Tel 
qu'indiqué, un ensemble d'instruments est utilisé pour les mesures du 
mouvement du navire. Le logiciel est partagé en quatre éléments: le 
soutènement de la boîte d'instrumentation, l'interface de matériel incluant 
le conditionnement de signaux et la conversion de données analogiques en 
données digitales, l'interface de logiciel (entre le logiciel soutient de 
matériel et 1'IPA) et le logiciel de 1'IPA. La boîte d'instrumentation est 
composée de 16 canaux de données (tel que roulis, tangage, etc) 
enregistrées en informations analogiques (voir la section 4.2 pour une 
discussion portant sur les instruments). La boîte de l'interface de matériel 
est partagée entre le traitement des signaux venant de la boîte 
d'instrumentation et les conversions des informations analogiques en 
IPA Mk III 
Aff lchage 
Figure 4.2- Orgcucigrrrmme du système de Z'IPA 
informations digitales. Un système de conditio~ement de signaux est 
installé afin d'éliminer des signaux fictifs (voir la figure 4.2). fitant donné 
que ces mesures sont sensibles, il est nécessaire de filtrer les informations 
ou les données fictives. Un filtrage dit "anti-aliasing" est utilisé afin 
d'éliminer des signaux fictifs. Les signaux filtrés sont convertis en 
données digitales. 
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Ces données sont transmises au module d'acquisition des données 
(l'interface logiciel) qui dirige le logiciel pour le traitement des données. 
L'interface Iogicielle est partagée en deux éléments: le module de 
compensation des mesures et le module de transformation de données. Le 
but du module de compensation des mesures est l'application des indices 
ou des échelles sur les informations digitales et la compensation pour les 
biais ou des écarts et des mésalignements (I'ajustement de calage à zéro) 
dans les mesures. À partir du calage à zéro, les données sont transmises 
au module de transformation des données. Dans ce module, les données 
sont modifiées pour le changement de référence. Les vitesses nécessaires 
sont calculées et un autre filtrage pour le cap est imposé. Plus 
précisement, le module fournit au logiciel de l 'PA les vitesses angulaires 
du navire transformées du référence du navire {p, q, rJ aux vitesses 
angulaires d'Euler { . Les accélérations enregistrées par les 
accéléramètres sont modinées en enlevant l'accélération de gravité en Z 
pour que les données puissent réprésentess le référence locale. Les estimés 
des vitesses latérales et verticales sont calculées dans le référence locale. 
L'organigramme du traitement des données à travers le module de 
transformation décrit plus haut est montré à la figure 4.3. C'est à partir de 
la fin du traitement des données que les informations sont prêtes pour le 
calcul de l'index d'énergie dans le module de l'PA. Le module de l'PA est 
partagé en deux sections: le calcul des coefficients modifiant les degés-de- 
liberté en fonction des limites mécaniques et dynamiques de l'aéronef et le 
calcul de l'index d'énergie. Les calculs du module de transformation sont 
fournis en annexe E. 
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organîgniprpe du fPA mk III 
L'organigramme du matériel du système de 1'IPA est montré à la 
figure 4.4. La boîte d'instrumentation est composée de: 
1. Pendule angulaire en roulis 
2. Pendule angulaire en tangage 
3. pendule angulaire en lacet 
4. Gyromètre de 3 axes qui fournit les vitesses X', Y, Z' dans la 
référence du navire. b 
5. Accéléramètre en X" 
6. Accéléramètre en Y' 
7. Accéléramètre en 2" 
Protection tension cfaiirnentatiarr 
SMp Motion Package 
Il y a 16 canaux de données sortant de la boîte ainsi que 4 canaux 
disponibles pour enregistrement et entrant à la boîte d'instrumentation. 
Les canaux disponibles sont normalement consacrés aux paramètres 
venant du centre inertiel du navire tel que le cap et la vitesse du navire. Les 
canaux entrant à la boîte sont capables de traiter les informations 
synchronisées typiques des centres de navigations inertielles des navires 
d'aujourd'hui. La figure 4.5 montre la boîte d'instrumentation assemblée. 
Le projet universitaire a été approuvé par la Marine américaine en 
1992. Grâce à une bourse du gourvernement américain, la boîte 
d'instrumentation a été prêtée par la Marine américaine (Naval Air 
Warfare Center (NAWC) à Patuxent River, Maryland au début du projet 
puis du Naval Sea Warfkre Center (NSWC) à Carderock, Maryland à la fin 
du projet universitaire) et branchée au système de conditionnement- 
ordinateur portatif (conçu et assemblé à Montréal) afin de réaliser les 
premiers tests en mer. Avant que le système ne soit amené en mer, le 
système a été testé dans le laboratoire à Montréal (puis à NAWC) sur une 
table d'inclinaisons. Les tests ont démontré que le système a été capable de 
mesurer avec précision une valeur statique puis de calculer l'index 
d'énergie réprésentatif de la condition. Les étapes faites en collaboration 
avec NAWC vers le premier test en mer de l 'PA sont indiquées au tableau 
4.1. La première phase du programme, le test en laboratoire, a duré 3 
mois. La méthodologie de tests a prévu des évaluations dans le simulateur 
de pilotage par des scientifiques et puis par des pilotes. En réalité, la 
bourse a foumi les fonds sufnsants pour un test dans le simulateur de 
pilotage. Il n'a pas été jugé que les tests limités dans le simulateur de 
pilotage représentaient une b d è r e  intellectuelle ou scientifique pour la 
réalisation du test de I'IPA en mer. Par contre, les tests réalisés par le 
système physiquement excité par un degré-de-liberté ou par une série de 
degrés-de-liberté, sont indiqués au tableau 4.2. Les résultats démontrent 
clairement que les réponses du système interprètent correctement les 
conditions programmées. Par exemple, lorsque l'impulsion était de quatre 
degrés en roulis, le système a enregistré quatre degrés en roulis et a 
calculé un feu vert de I'IPA. Tous les exercices demandés au tableau 4.2 
ont été réalisés sans erreur (Semen~a~J.1992). L'évaluation du temps de 
montée a été le seul paramètre que le NAWC n'a pas évalué en laboratoire. 
L'évaluation du temps de montée avait besoin des enregistrements du 
mouvement du navire en mer. 
Objectif 
Transfert de I'IPA au 
NAWC 
Documentation portant 
sur le calcul des 
coefficients de I'IPA 
Programmation de I'IPA 
dans un PC de 1'USN 
Programmation de l'PA 
dans le  simulateur de 
pilotage 
Déploiement de l 'PA B 
bord d'un navire 
Commentaire 
Familiarisation des 
ingénieurs du Dépt d'I-D 
avec l ' PA  
Validation d'analyses 
utilisées dans la  
conception du 
programme de l'index 
d'énergie 
Vérincation du temps de 
montée-Historiques 
synthètiques 
Vérification du temps de 
montée e t  de l'utilité de 
l 'PA en employant un 
pilote 
Vérification du temps de 
montée en temps réel 

Un représentant de NAWC est venu à Montréal (19-22 mai, 1992) afin 
de surveiller les derniers tests en laboratoire de 1ïPA avant le premier test 
en mer. Les tests de calibration en employant des enregistrements du 
mouvement du navire et des limites opérationnelles d'hélicoptère 
sélectionnés pour le premier test en mer ont été réalisés au centre de tests 
aéronautiques de l'usine 4 à Bombardier, Inc. Canadair après les heures 
de travail. Les tests ont été proposés par llUSN, M. Kahawita de la 
Polytechnique de Montréal et M. Le Bihan de la Direction des Constmctions 
navales (DGA, France). 
Le premier test a été une validation de la simulation du mouvement 
du navire. Nous avons comparé des enregistrements avec les historiques 
simulés du mouvement du navire. Les moyennes maximums ont été 
comparées, les résultats sont présentés au tableau 4.3. Selon le tableau 4.3. 
la majorité des moyennes par degrés-de-liberté examinées ont été 
semblables à l'exception de l'accéleration latérale. La variation a été 
provoquée par une erreur de programmation concernant le calcul du 
vecteur de gravité couplé avec le roulis. 
Tabkau 4% CompMson entm les historiqws du mouvement du navire 
's et simulés C 
simulé 14.3 14.0 14.5 14.5 
enreg. t5.0 t2.0 t4.5 13.0 
Z'  l ztt IY' IY" 
Un test afin de trouver le temps pour que les coefficients puissent 
convergés sur une variation de sigma minimum a été essayé. En utilisant 
les historiques simulés, les coefficients ont convergé après plus de cinq 
minutes et seulement lorsque les historiques ont duré suffisamment 
longtemps pour qu' ils puissent converger. En employant les données 
enregistrées, les coefficients n'ont jamais convergé. Suite à ce test, la 
philosophie de convergence a été modifiée. Puisoue la houle est aléatoire en 
caractère. il est immssible aue la variation entre les données t*t - - 7 et t - 7- tn -
soient convergeantes. Nous avons identifié des exceptions dans le cadre 
d'une mer unidirectionnelle et complètement développée (telle que nous 
trouvons parfois au milieu de l'océan). 
À la fin des tests de PIPA, à partir du système assemblé (boîte 
d'instrumentation de mesure du mouvement du navire), conditionnement 
de signaux et ordinateur de I'IPA (répétition des tests statiques et 
patiellement dynamiques faits à NAWC) nous avons reçu l'approbation 
pour le test en mer. Selon 1'USN (Semenza, J. projet USN-1380.RW4dT. 
26Mayl992) il y a eu suffisamment de démonstrations de 1'IPA pour que, 
en premier lieu, le test en mer puisse être réalisé en toute sécurité et en 
deuxième lieu, que la probabilité soit sufnsamment élevée pour que les 
résultats montrent le bon fonctionnement de 1'IPA. 
4.4 Les tests du svstème, en mer 
Le système a été transporté au port militaire de San Diego et à bord 
du navire FFG41 qui a é é  reservé pour divers tests de systèmes 
expérimentaux de la Marine américaine. L'IPA a été installé dans la  
cabine au-dessous de la piste utilisée par l'officier de contrôle de vol. 
L'officer avait son panneau d'instrumentation normal, la vue de la piste et 
l ' P A  disponible. La boîte d'instmmentation a été placée sur le plancher de 
la cabine et l ' P A  calibrée basée sur le comportement de la boîte sur le 
plancher pendant que la frégate était encore attachée au quai. Les buts du 
test étaient l'analyse du fonctionnement de l ' P A  en temps réels et 
l'analyse de la  réponse de 1'IPA à l'extérieur du laboratoire. 
Le navire est parti le 1 mars, 1994. L'IPA a été testé pendant 48 jours 
en mer. Un journal de bord a été soigneusement remplis indiquant les 
informations concernant le navire et la  mer et qui ne sont pas enregistrées 
par l'ordinateur (extrait sur le tableau 4.4). Un fonctionnement durait 2û 
minutes a la fois. Le nombre de fonctionnements enregistrés était 
directement relié aux conditions environnementales et à l'opération du 
navire. Des conditions de mer non-agitée ont provoqué un enregistrement 
dans le système de I'IPA. Par contre, des conditions de mer agitée ou des 
mouvements aggresifs du navire ont provoqué plusieurs enregistrements 
de I'IPA. Les figures 4.6 - 4.11 (nin 2) montrent un extrait d'un 
fonctionnement de 1'IPA. La figure 4.12 présente un exemple d'un temps 
de montée. Malgré le glissement de fréquence normal dans les unités de 
détection, I'IPA a rapporté, selon l'ingénieur en chef du test de I'USN 
(Semenza, J.projet-USN 13820.28Apr1994) correctement les conditions 
présentées à l'ordinateur à travers la boîte d'instrumentation. Cependant, 
certaines des réponses de 1'IPA ont étonné l'entourage à bord du navire. 
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Lorsque le navire s'installe dans un gîte (à peu près de 5 degrés), 
I'IPA calcule l'index d'énergie comme étant "feu rouge" (condition non- 
acceptable). Un gîte est une condition semi-permanente où le navire, pour 
plusieurs raisons (hydrostatique et hydrdaérodynamique), s'installe à une 
nouvelle attitude d'équilibre. La situation présente au pilote une pente 
légère avec parfois peu de mouvement associé. La situation est sécuritaire 
et le pilote est capable de poser son aréonef sans incident. Selon la 
philosophie de l'index, un gîte est néanmoins un déplacement non- 
négligable et présente à l'index d'énergie des accélérations importantes. 
Le résultat est le calcul d'un feu rouge (condition dangereuse). Par contre, 
un gîte représente une situation minoritaire stable avec des incidents 
apparaissant de façon regdière. Une solution du problème peut être 
dérivée de l'analyse de déplacement sur temps. Si la condition est décrite 
par une attitude du navire avec les degrés-de-liberté angulaires mesurés 
inférieurs à 2 ou 3 degrés, il est possible de les éliminer du calcul (après 
que le navire est être mesuré "stablel'après 5 minutes, par exemple). La 
question de gîte et son traitement par 1'IPA devrait être étudiées dans les 
prochaines phases de développement de 1'IPA. 
L'IPA dans la configuration décrite plus haut (boîte 
d'instrumentation venant de NAWC, etc.) a été testé à bord d'une autre 
frégate (1994) américaine et d'une frégate allemande (1995), toujours avec 
les mêmes résultats. Le document intitulé: "Lastenhefk der Erprobung des 
Landungsinte~all-anzeigeres" (SG II 8 ProB F123.30.01.1995) fournit à 
1'USN les tâches pour le test ("Aufgaben der Erprobung"). Les objectifs ont 
été les suivants: 
1. définir les périodes de tranquillités acceptable pour le décollage et 
l'appontage du NH-90 (hélicoptère) ainsi que la durée 
des périodes de tranquillités. 
2. démontrer la capacité de l 'PA à prédire les périodes de 
tranquillités. 
3. identifier les besoins des systèmes de visualisations pour les 
pilotes et l'officier de contrôle de vol ("Flugdeckmeister"). 
La figure 4.13 montre les coordonnées du centre de test de 1'IPA. 
L'IPA a été placée pour que le hangar ouvert puisse donner une orientation 
avec des points de repères complèts à la situation actuelle à l'extérieur du 
hangar. 
Le plan de test a demandé que les données soit enregistrées en 
intervalles de 20 minutes pour un minimum de 10 fichiers de données. S'il 
y a lieu, au moins un incident de temps de montée devrait être analysé. Le 
système a été transferé à bord de la frégate FGS EMDEN le 10 avril 1995. La 
figure 4.14 montre le banc d'essai du système. Les composantes demère le 
banc d'essai sur le plancher de la piste sont: la boîte d'instrumentation et 
l'unité de conditionnement de signaux. Sur le banc on retrouve les 
ordinateurs de I'IPA; de ltUSN à gauche et de I'IPA originale à droite. La 
figure 4.15 présente le concept de I'IPA intégrée dans la bare d'horizon 
attachée à la surface de hangar. 
Figure 414 Le banc d'essai de PIPA à: bord du EMDEN 
Ii'igum 415- LVntepztion de ZtlPA dmw Icr barre d'hrizon 
Le système a été nivelé en fonction de la pente de la piste pendant que 
le navire était encore attaché au quai (à Frederikhav'n, Danemark). Le 
navire est parti le 11 avril et navigait vers Frederickshaven en Allemagne. 
Le tableau 4.4 donne la liste des fichiers d'enregistrements réalisés 
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15 noeuds 1 0-180 dee 1 0.5 m 1 5 sec 
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Les figures 4.16 - 4.21 montrent des exemples de temps de montée 
enregistrés pendant le voyage. A tout instants, les temps de montée ont 
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Erprobung des Landungslnterval lanzelgers 
Le sommaire des temps de montée pendant le test à bord du FGS 
EMDEN est indiqué sur le tableau 4.5. Nous avons identifié deux types de 
temps de montée, un qui a été provoqué par les forces hydrodynamique 
naturelles et un qui a été créé par le navire lui même. I! n'a pas existé un  
temps de monté qui n'a pas respecté la limite de 5 secondes dans le cadre 
des des événements provoqués par des forces naturelles. Par contre, les 
temps de montés qui ont été créés par le navire ont été mesurés inférieure à 
5 secondes. Il semble que des mouvements initiés par le navire lui-même 
tels que provoqués par le malfonctionnement des stabilisateurs du navire, 
produisent les temps de montées plus courts que dans le cas d'un navire 
déplacé uniquement par les processus hydrodynamiques. 
Tableau 45 Disponibüité de lapis& en finetion del'hmrteur sigru*ficatt*ue 
& la mer. 
3 6 9 12 15 
hauteur significative de la mer (pieds) 
Une autre observation concernant la réponse de l'index d'énergie a 
été dans le cadre de la mer qui suit le navire (+ 90" du cap relatif de la mer). 
La condition est provoquée par l'existence des plus longues fréquences que 
dans la mer avant le navire (minimum d'accélérations transférées de la 
mer dans le système du navire). Malgré les déplacements plus favorables, 
les vents ont une tendance à suivre la houle de la mer. En effet, ils 
produient un vent demère de l'hélicoptère. Cette condition pourrait 
pousser l'hélicoptère vers la superstnicture du navire, donc n'est pas 
sécuritaire pour l'appontage d'hélicoptère. 
D'autre tests en mer (Ft. Victoria x Seaking et le Ft. Victoria x 
Wessex, la Royal Navy) ont démontré les mêmes effets que ceux observés 
pendant des tests anterieus. La phase de théorie et développementaire ont 
été terminée. La phase de l'interface machine-homme a débuté dans le 
cadre de la présentation d'information au pilote, à l'officier de la piste et au 
centre de contrôle du navire. Discussion ont déjà commencé pour la 
formulation et l'application avancées de 1'IPA. Ces propositions sont 
discutées en chapitre 5. 
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CHAPITRE 5- OPPORTWWT~S DE D~VELOPPEMENT DE L'IPA ET 
~s~ 
6.0- Indicateur du meillem cai, du mouvement du navire 
Selon le cap du navire, l 'PA est capable de fournir d'information 
concernant les mouvements du navire en fonction de l'hélicoptère. Mais, si 
la réponse de I'IPA n'est pas acceptable, le navire est obligé de changer de 
cap afin de recalculer l'index d'énergie. Si les réponses ne sont pas 
acceptables, le navire devra recommencer le processus jusqu'à ce qu'une 
solution acceptable pour I'IPA soit trouvée. Le processus serait plus 
efficace et plus rapide si toutes les réponses de disponibilité de la piste 
étaient calculées en même temps et présentées sous forme d'un 
diagramme pouvant être lu par la marine et les pilotes. 
La figure 5.1 représente l'organigramme pour un logiciel qui réalise le 
calcul d'un diagramme "rondelle" indicant le pourcentage de la piste 
tranquille en fonction de la vitesse du navire et du cap relatif de la mer . En 
résumé* les fonctions de transfert sont identifiées à partir d'une situation 
réelle enregistrée par l'appareil de I'IPA. Les fonctions de transfert sont 
utilisées pour calculer le spectre de réponses du navire dans une mer 
représentative. Les spectres sont décomposés en composantes 
harmoniques qui sont employées pour le calcul des historiques du 
mouvement du navire. Les historiques sont filtrés par l'index d'énergie qui 
calculent les pourcentages en zones de sécurité (très sécuritaire, 
sécuritaire, attention* danger). La rondelle (voir la figure 5.2) est 
Oeck Availability, Simulation, H-3 x FFG37 
10 knots, 9 feet 
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le produit de la sommation des calculs de l'index d'énergie au tour du 
navire. Tel que proposé, le logicieI nécessite plusieurs étapes de calculs et, 
par conséquent, prend un certain temps B réaliser une rondelle. Il s'agit 
d'un logiciel qui n'est pas disponible en temps réel. En ce moment, une 
rondelle prend 15 minutes de préparation (des fonctions de transfert 
jusqu'au dessin du diagramme par ordinateur). 
5.1- Indicateur du meilleur car, en temm dds 
L'amélioration en vitesse et en application du programme du 
meilleur cap a été proposée par les scientifiques du NSWC (Naval Surface 
Warf'are Center) à Carderock. La proposition, dite "Active Operator 
Guidance (AOG)" "Guidage d'opérateur actif" a été structurée de la même 
façon que le programme du meilleur cap sauf que nous restons dans le 
domaine des fréquences au lieu de calculer les historiques dans le 
temporel. En plus, les fonctions de transfert sont calculées lorsque 
nécessaires au lieu de les garder en logiciel massif. L'effet de ces 
innovations est le calcul d'une rondelle près du temps-réel. Les différences 
entre le programme du meilleur cap et I'AOG sont illustrées à la figure 5.3. 
Les programmes SMP93 et la simulation du mouvement du navire 
sont remplacés par une méthodologie semblable au programme SMP93. 
Les fonctione de transfert sont générées lors du calcul des rondelles. Les 
fonctions de transfert sont combinées avec une représentation de la mer 
afin de produire un spectre de la mer en 6 degrés-de-liberté. Les rondelles 
sont produites par une décomposition des spectres de réponses. Les 
rondelles sont modifiées par l'incorporation des réponses de l'index 
d'énergie produisant une représentation du meilleur cap pour une 
combination hélicoptère-navire. 
E S T  WEADING PROGRAM 
Figum 53- Organigramme du finct2onnement & Z'AOG 
La description précise de la mer est critique pour la validité des 
réponses. La meilleure méthodologie pour préciser la mer est de la 
mésurer directement pour son contenu spectral. Les paramètres de 
mesure nécessaires pour la définition précise de la mer sont la hauteur de 
la mer, sa période et la directionalité de la houle. Une façon proposée est la 
mesure de la houle par radar. Les images de radar fournissent à 
l'observateur une description précise de la directionalité et la période de la 
houle. Par contre, la hauteur de la houle est normalement imprécise due à 
la vitesse du navire. Les hauteurs sont par conséquent connues par 
approximation. La question présentée à l'ingénieur de l'interface 
dynamique porte sur la quantité et la qualité de la précision dans le cadre 
de la prédiction du meilleur cap. Il s'agit de la conception d'un projet de 
recherche et développement. 
Quelques exemples d'application en employant des simulateurs sont 
déjà achevés. L'exemple présenté ci-dessous, le simulateur du centre 
d'essais aérien naval (NAWC), fait partie intégrante des b t s  d'évaluation 
d'un combat aérien. Il sert au développement des programmes 
informatiques destinés à l'évaluation des avions de chasse avant leur 
introduction au sein de la flotte. Le centre de simulation de vols pilotés 
(MFS) permet de créer des modéles de simulation des avions de chasse 
pour toutes les classes de navires. Les différentes simulations sont 
réalisées en modifiant des paramètres d'analyse des fichiers soumis aux 
diE6rents programmes informatiques tels que ceux provenant de la NASA, 
1'AMES ou la direction des systèmes de traitements navals (NSWC). 
La figure 5.4 présente les simulateurs du centre de simulateur de pilotage. 
La base de chacun ofne un mouvement de six degrés de liberté avec un 
dôme fixe. Plusieurs laboratoires d'ingénierie entourent les simulateurs. 
Toutes les stations ont la possibilité de rouler (dit roll in-roll out) comme le 
poste de pilotage expérimental du nouveau véhicule V/STOVL V22. Les 
images visuelles sont produites par le système informatique 
COMPUSCENE IV de la société General-Electric. 
La simulation du mouvement du bateau est incorporée au système 
informatique VAX IV780 relié à l'ordinateur du système COMPUSCENE 
W. Cette simulation a été réalisée au MFS dans le cadre d'une expérience 
académique d'un projet de l'école Polytechnique de Montréal. Les résultats 
ont été présentés lors d'une réunion du groupe de simulation de la société 
des hélicoptères américains (Femer, B et Semenza, J. 1990). Les 
mouvements des navires américains FFG37, DD963, LHA, CG46, CVN et 
BB61 ont été progrmés.  
La résolution du mouvement permet l'animation du modhle et donne une 
impression de réalité. Le modèle est ensuite utilisé pour les études 
d'atterrissage ii bord des divers bateaux, les études de conception 
d'ajustement statique, le calcul de l'espace disponible sans mouvement du 
véhicule ou avec-mouvement dynamique et l'analyse de signalisation et 
d'éclairage nécessaires sur le pont. Un exemple d'une s&ne provenant du 
MFS est reproduit à la figure 5.5. Il est à noter que la reproduction réduit 
la r6solution actuelle de l'image. 
lGgzux? 5 4  - Centne de SUnuIateur de pilotage 
Mre 5.5 El#entple dbze dnepmwnmrtdu MFS du NAWC 
Il est cependant possible de programmer la simulation par modification du 
fichier de mouvement du navire de la façon suivante: 
Les exercices proposés sont: 
1)- D6montrer la portabilité de la simulation en employant une copie 
du SMS standard dans divers systèmes informatiques. 
2)- Automatiser le SMS avec le logiciel SMP87 (programme créant les 
fonctions de transfert des réponses du bateau). 
3)- ktablir des fichiers de données pour les navires DD963, FFG37FIN 
et CG-47. 
4)- Présenter une étude de faisabilité d'embarquement du logiciel du 
meilleur cap pour un hélicoptère de l'OTAN à bord, par 
exemple, du DD963. 
5)- Valider la distribution des fk6quences d'hergie qui sont calculées 
par le SMS avec les données qui sont enregistrées à bord d'un 
navire et traduites en distribution de fréquences d'énergie. 
6)- Envisager un système de test par les pilotes maritimes B l'aide des 
données du mouvement du navire enregistrées dans le 
simulateur de vol. Le but de ces tests est une analyse de la 
réalité. 
Depuis le début de l'entente NAWC-NSWC-DRA (Royaume-Uni- 
Canadair-Polytechnique), les données d'une flotte de navire ont été 
incorporées au système informatique de la direction du Rotary Wing aux 
hts-unis et la DRA (Defence Research Agency) au Royaume-Umi. Le 
tableau 5.1 donne la liste des navires présentement disponibles. 
Naviries de la flo- américaine 
CG47 
CGN38 
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Le projet le plus interessant est la proposition de validation du SMS avec les 
données du mouvement de bateau enregistrées à bord d'un navire pour 
l'application de 1'AOG. Une première analyse a été réalisée en utilisant un 
WIEC , un navire de la garde côtière américaine. Une autre a été réalisée 
avec l'application d'une fkégate britannique de la classe Type23 (HMS 
Marlborough). 
Les valeurs maximales de mouvement du navire, pour des conditions en 
général connues, ont été comparées avec celles calculées par le SMS pour 
les mêmes conditions. Les premiers résultats étaient très encourageants. 
Par exemple, l'angle de tangage n'a varié que de + 0.6 degré (USNATC- 
D1.1991). Les rondelles calculées pour le meilleur cap dans le cadre d'une 
mission à bord du Type 23 britannique sont fournies ci-dessous. 
PERCENT DECK AVA1LABIf-m' TYPE23 X LYNX 
10 bots, 15 feet, 11 seconds 
98 
L'indicateur des périodes d'appontage et l'index d'énergie sont les 
applications des études de l'interface dynamique aéronef-navire. Le but de 
l'interface dynamique est l'explication des caractéristiques et des réponses 
des objets rigides qui sont dans la couche limite entre l'atmosphère et la 
mer. Normalement, les explications sont réalisées en études et fournies 
aux opérateurs par les mediums de rapports et de simulations. Le but de 
1'IPA est de fournir ces informations en temps réels. Pendant que les 
mathématiques actuelles ne peuvent pas exprimer la réalité avec 
exactitude, et en temps réels, nous avons besoin d'envisager une autre 
approche. L'IPA est, donc, un observateur qui décrit, dans le cadre des 
opérations d'hélicoptère et en temps réels, les interactions entre 
l'atmosphère et la mer basées sur les effets secondaires qui sont 
représentés par les mouvements du navire filtrés par les limites de 
l'aéronef. 
Ce rapport a présenté une approche pour résoudre en temps réels 
des problèmes d'interface dynamique aéronef-navire basés sur les données 
de mouvement du navire filtrées par les limites de stabilités de 
l'hélicoptère. Les opérations des hélicoptères à bord des navires sont 
principalement limitées par les vents et la houle qui sont les forces 
principales provoquant des mouvements irréguliers de la coque. En bref, à 
la façon dont 1'IPA décrit la couche limite autour du navire, il peut 
déterminer en temps réels les limites de sécurité opérationnelle d'un 
système aéronef-navire, ainsi qu'améliorer de la flexibilité opérationnelle 
pour toutes les conditions de l'environnement. 
L'IPA identifie les périodes de tranquillité du pont en employant une 
échelle d'énergie dite index d'énergie. L'échelle a été partagée en trois 
niveaux d'énergie: bas, moyen et haut. Le niveau d'énergie où un incident 
aéronef-navire va se produire s'appelle la condition rouge. Le niveau 
d'énergie moyen correspondant à une probabilité élevée d'un incident 
aéronef-navire est la condition jaune. Le dernier niveau (niveau d'énergie 
bas) est divisé en condition verte et condition où la situation physique ne 
peut changer vers le seuil rouge dans un intervale de cinq secondes. 
L'Index d'énergie est un scalaire empirique qui quantifie le 
mouvement global du pont, incluant le point d'appontage, par l'agrégation 
de ses divers degrés-de-liberté en fonction des limites mécaniques et 
dynamiques de l'aéronef, du système de manutention et de l'expérience du 
pilote. L'index est donné par: 
'4 = déplacement angulaire en tangage 
Z = mouvement vertical (les derivés) 
Y = mouvement latéral (les derivés) 
(Z et Y sont exprimés dans le plan de référence du navire en 
équilibre). 
Selon l'équation 2.3, l'index emploie huit paramètres et huit 
coefficients représentant finterface du mouvement du navire et les limites 
de l'aéronef. Quatre degrés-de-liberté ont été identifiés comme étant les 
' impacts les plus importants selon la stabilité de l'aéronef. Cependant, les 
deux autres degrés-de-liberté sont surveillés dans le cadre de limites 
moins importantes. Le but de la simplification du calcul est d'assurer la 
fiabilité du calcul en temps réel. 
L'interface entre aéronef et navire est le produit du calcul des 
coefficients. Le calcul des coefficients dynamiques est fait en trois étapes 
qui sont accomplies simultanément. En premier lieu, les coefficients 
relatifs sont établis entre les quatres degrés-de-liberté et leurs derivées. 
Eq. 2.4 
En deuxième lieu, les rapports entre les degré-de-liberté couplés sont 
établis. En troisième lieu, les limites dynamiques et structurelles de 
l'aéronef sont introduites. 
5.2.2- Tests de I'IPA, simulation. un sommaire 
Le plan de test a été conçu en trois phases. Lors de la première 
phase, le but est de démontrer l'épreuve du concept. Les activités 
principales sont la programmation, l'assemblage et le test d'un système 
pré-prototype de I'IPA. Un projet de démonstration a été proposé afin de 
montrer que la théorie de l'index d'énergie est faisable et qu'un système 
fonctionnel en temps-réel est utilisable. 
Avec la phase deux, un prototype est développé. L'assemblage de 
deux bancs d'essai du système de I'LPA a été proposé. Un système sera 
consacré aux tests a bord des navires pendant que l'autre système sera le 
système de référence gardé en laboratoire. Chaque système sera composé 
d'un système informatique personnel, une boîte d'instrumentation pour la 
mesure du mouvement de navire, et des périphériques comme un 
indicateur lumineux. La troisième phase du programme de développment 
est l'assemblage d'un système à grande échelle pour l'intégration à bord 
des navires. Normalement l'indicateur lumineux sera intégré dans le 
système de visualisation existant (la barre d'horizon) qui est attaché à la 
face du hangar. Puisque nuus estimons que la première phase était la plus 
importante, nous avons consacré ce rapport surtout à la première phase du 
développement de 1'IPA. Dana le chapitre 2 nous avons discuté des 
résultats du programme de simulation de la première phase. 
Le programme de tests de simulations est basé sur trois hypothèses 
portant sur la fiabilité pour l'index d'énergie à interpréter la condition du 
mouvement de navire en fonction de l'aéronef. 
1.- L'index d'énergie doit être assez sensible pour distinguer entre les 
aéronefs employés pour les mêmes états de mer et les navires. 
2.- Le temps de montée (entre la zone de sécurité de pont tranquille et la 
zone de sécurité de pont dangereux) doit toujours respecter un 
delai de temps déterminé (A b= 3,4,5,+ secondes) dépendant 
des caractéristiques du navire. 
3.- Les résultats de l'index d'énergie utilisant les données simulées sont 
semblables aux résultats de l'index d'énergie utilisant les 
données réeues. 
Selon les résultats, l'hypothhse I concernant la sensibilité de l'index 
aux différents modèles d1hélicopt&res a été confirmée. La valeur de l'index 
d'énergie est directement liée au mouvement du navire modiné par la 
stabilité de l'hélicoptère. Autrement dit, plus les contraintes d'hélicoptères 
sont sévères plus la valew de l'index d'énergie est élevée. 
Lthypoth&se la plus importante concernant l'index d'énergie porte 
sur le temps nécessaire pour passer de la fin de la zone de sécurité de pont 
tranquille au début de la zone de sécurité de pont dangereux ou l'inverse (le 
temps de tombée). Selon les résultats de simulation des modèles de la 
garde-côtière des *tats-unis, la nouvelle frégate fkançaise La Fayette, la 
frégate allemande Emden, la frégate franco-italiano-mglaise Horizon et la 
nouvelle fkégate canadienne Halifax, le temps de montée a varié entre 4.0 et 
5.5 secondes avec la moyenne fixée à 5.2 secondes. Le tableau 3.5 fournit un  
resumé des temps de montée dans le cadre de EHlOl x Horizon. Plus de 6, 
200 exécutions de la simulation de l'PA ont été faites, le temps de montée a 
toujours respecté un délai déterminé par les caractéristiques de la plate- 
forme et les lunites opérationnelles de l'aéronef. 
L'IPA calculé par les données simulées était comparable aux 
résultats de l'PA calculés par les données réelles. Les résultats montrent 
que la réponse de l'index d'énergie calculée par les données réelles est 
sembable aux réponses de l'index pour les mêmes conditions en employant 
les données simulées. 
Le test de l'PA au sein des opérations aériennes (pilotes dans la 
boucle) a eu lieu dans le simulateur de pilotage à l'Agence de recherche de 
la défense (DRA) à Bedford en Angleterre. Le test intitulé "AFS trial 
Tristram" avait comme but l'expansion des limites opérationnelles des 
hélicoptères par l'amélioration de la procédure d'approche et des points de 
repère d'appontage pour le pilote. 
Les missions étaient différentes pour chaque pilote. L'ordre des 
missions était aléatoire afin d'éviter l'apprentissage par les pilotes des 
routines d'appontage. Une mission typique consistait à une approche et un 
appontage sans commentaire vocal (sans instruments), une approche et un 
appontage avec commentaire verbal (avec instruments en opération). Les 
missions ont duré typiquement environ de 2 heures. 
Vingt missions ont été faites avec I'IPA visible à l'appontage. Les 
pilotes ont trouvé le système utile comme indicateur du mouvement de 
navire. Ils ont trouvé le système utile pour l'identification des meilleurs 
moments pour un appontage sécuritaîre. Les pilotes ont trouvé la 
présentation d'informations acceptable surtout comme une seule lumière 
intégrée au milieu de la barre d'horizon. 
Les appontages avec ou sans IPA ont été comparés (voir Figure 3.20). 
Les approches ont été évaluées, le jour et la nuit, avec et sans I'IPA depuis 
un point de cheminement jusqu'à la cible sur la piste. En moyenne, cela 
prend a peu près 50 secondes de plus pour apponter pendant la nuit par 
rapport au jour. Pendant le jour sans l'IPA, les appontages étaient aussi 
longs que les appontages avec I'IPA pendant la nuit. Les appontages de 
nuit sans 1'IPA duraient 25 secondes de plus que les appontages avec l'PA. 
L'IPA était un apport positif surtout au niveau de l'amélioration de la 
confiance du pilote. 
5.2% Tests de I1IPA. exdrimimcriitation, un sommaire 
La forte corrélation entre une valeur de l'index d'énergie et sa 
signification physique concernant les systèmes impliqués a é~ 
documentée en employant les données enregistrées ou simulées dans le 
laboratoire ou le simulateur de pilotage (environnement contrôlé). L'index 
fonctionne bien dans le monde parf'ait du laboratoire. La prochaine étape 
comprend la conception et l'exploitation d'un système capable de définir le 
navire (mesurer les mouvements du navire), de traiter et de manipuler ces 
informations enregistrées par les instruments de mesure et de calculer 
l'index d'énergie afin d'allumer un indicateur en temps-réel (délai 
invisible). 
Le logiciel du système proposé est partagé en quatre éléments: le 
soutènement de la boîte d'instrumentation, l'interface de matériel 
incluant le conditionnement de signaux et la conversion de données 
analogiques en données digitales, l'interface de logiciel (entre le logiciel 
soutient de matériel et I'IPA) et le logiciel de 1'IPA. La boîte 
d'instrumentation est composée de 16 canaux de données (tel que roulis, 
tangage, etc) enregistrées en informations analogiques. La boîte de 
l'interface de matériel est partagée entre le traitement des signaux venant 
de la boîte d'instrumentation et les conversions des informations 
analogiques en informations digitales. Un système de conditionnement de 
signaux est installé afin d'éliminer des signaux fictifs. 
La boîte d'instrumentation est composée de: 
1. pendule angulaire en roulis 
2. pendule angulaire en tangage 
3. pendule angulaire en lacet 
4. gyromètre de 3 axes qui fournit les vitesses X', Y, 2' dans la 
référence du navire. 
5. accéléramhtre en XI' 
6. accéléramètre en Y' 
7. accéléramètre en Z" 
Il y a 16 canaux de données sortant de la boîte ainsi que 4 canaux 
disponibles pour enregistrement et entrant à la boîte d'instrumentation. 
Les canaux disponibles sont normalement consacrés aux paramètres 
venant du centre inertiel du navire tel que le cap et la vitesse du navire. 
Grâce à une bourse du gowernement américain, la boîte 
d'instrumentation a été prêtée par la Marine américaine et branchée a u  
système de conditionnement-ordinateur portatif afin de réaliser les 
premiers tests en mer. Avant que le système ne soit amené en mer, le 
système a été testé dans le laboratoire à Montréal (puis à I'USN) sur une 
table d'inclinaisons. Les tests ont montré que le système 6 a i t  capable de 
mesurer avec précision une valeur statique puis de calculer l'index 
d'énergie réprésentatif de la condition. A la fin des tests du système pré- 
prototype de ltIPA, selon I'USN il y a eu sunisamment de démonstrations 
de I'IPA pour que, en premier lieu, le test en mer puisse être réalisé en 
toute sécurité et en deuxième lieu, que la probabilité soit suffisamment 
élevée pour que les résultats montrent le bon fonctionnement de l'PA. 
L'IPA dans la configuration décrite plus haut (boîte 
d'instrumentation venant de I'USN, etc.) a été testé à bord deux fiégates 
(1993-1994) américaine et une fkégate allemande (1995), toujours avec les 
mêmes résultats. Les résultats montrent que les temps de montée 
enregistr6s pendant les voyages ont toujours respectés le délai mi ni m um 
calculé pou  le navire (+ 4.5 secondes). Nous avons identûé deux types de 
temps de montée, un qui était provoqué par les forces hydrodynamiques 
naturelles et un qui était créé par le navire lui-même. Il n'y a pas eu de 
temps de montée qui n'a pas respecté la limite de 5 secondes dans le cadre 
des événements provoqués par des forces naturelles. Par contre, les temps 
de montée qui ont été créés par le navire ont été mesurés comme inférieurs 
à 5 secondes. D'autre tests en mer (Ft. Victoria x Seaking et le Ft. Victoria 
x Wessex, de la Royal Navy et Lynx x Tppe23) utilisant un système 
prototype de test de la phase 2 et 3 ont montré les mêmes effets qui ont été 
enregistrés jusqu'à l'état de mer 8 que ceux observés pendant des tests 
antérieurs. 
CONCLUSION 
Nous avons essayé de formuler une solution potentielle au problème 
de la caractérisation en temps réel de la piste d'appontage d'hélicoptère en 
pleine mer. Cette formulation a étk testée jusqu'à l'état de mer 8 
(récemment dans le cadre d'un test pendant l'ouragan Lili à bord d'une 
frégate anglaise du -23). L'IPA est une application des principes 
empiriques de bases newtoniens et des études interdisciplinaires de 
l'interface dynamiques aéronef-navire. Le but du présent ouvrage était de 
démontrer l'utilité de cette application de l'interface dynamiques lors des 
opérations de l'interface aéronef-navire. Le développement de cette thèse a 
pratiquement suuivi une évolution classique à partir de la conception de 
l'hypothèse du sujet jusqu'à ses preuves à bord de navire et ses 
acceptations dans la communauté ma&ime aérienne. À date, les 
résultats obtenus sont encourageants. Nous avons présentement des 
programmes de 1'IPA en cours à travers le monde, aux &ta&-unis, au  
Royaume-Uni, en France, en Allemagne et prévus en Australie, en 
Nouvelle-Zealande, en Inde et au Canada via leurs agences nationales de 
recherche. 
Cependant, l 'PA est loin d'être une solution pour tous les 
problèmes présents lors des opérations de l'interface aéronef-navires. 
Après toutes les preuves scientifiques, la valeur des résultats actuellement 
dépend globalement du niveau de codiance que les résultats ou 
l'application de l'PA peuvent se trouver chez les opérateurs. Il existe 
plusieurs façons d'augmenter ce niveau de confiance. Typiquement la 
validation expérimentale (en pleine opération aéronef-navire) est la plus 
acceptable. Le processus de validation nécesite la collaboration implicite 
des pilotes d'hélicoptères et des ingénieurs maritimes. Cette collaboration 
réprésentée par le présent ouvrage en est seulement le début. Il est à 
souhaiter que cet ouvrage stimule diverses recherces ou travaux 
industriels et académiques en ce qui concernent les systèmes aéronef- 
navire afin d'amdiorer la sécurité des opérations d'aviation maritimes. 
RECOMMANDATIONS 
Cet ouvrage a présenté une application de l'interface dynamique 
endytique aéronef-navire. Nous avons accumulé depuis 1992 une pléthore de 
données simulées et enregistrées décrivant les réponses de l'index d'énergie. 
Il est évident, en toute objectivité, que les modèles d'environnement marin, de 
véhicule aérien, et de navire pourraient être encore améliorés en efficacité ou 
en précision. fitant donné que l'index est empirique, il est tout à fait possible 
que l'algorithme conçu pourrait être encore amélioré ou encore modifié afin 
d'obtenir, par exemple un plus long temps de monté. Il serait souhaitable que 
les simulations faisant l'objet du présent ouvrage soient soumises à d'autres 
expérimentations afin de s'assurer que la formule de l'index est la meilleure 
possible. 
Un besoin pour un appareil tel que I'IPA a déjà été démontré clairement 
par les divers organismes maritimes surtout dans leurs efforts pour améliorer 
la sécurité des opérations aériennes maritimes. Un programme ayant pour 
sujet l'interface d'homme-machine est encore nécessaire. Quelle sorte 
d'indicateur lumineux sera le meilleurs afin d'exploiter les informations de 
I'IPA. Ce qui est plus ou moins clair, c'est qu'une version de l'indicateur 
lumineux construite de diodes électroluminescentes (LED) et compatible avec 
des lunettes de vision nocturne est désirée. Des tests consacrés aux interfaces 
pilotes appareils répresentent uns activité complexe et ardue. 
Dans le cadre des études de l'interface dynamique, en général, au Lieu 
de remplacer I'expérimentation, l'interface dynamique analytique 
(simulation, etc) permet de réduire le coût et le temps requis d'analyse. Il est 
possible de limiter l'expérimentation pour, par exemple, la vérification des 
enveloppes opérationnelles grâce à la méthodologie d'interface dynamique 
analytique. L'amélioration du modèle de vent sur le pont qui inclut une 
description des vents iméguliers ou bourrasques (coup de vent) est une 
priorité. Avec une bonne compréhension ou déscription des vortex sur la piste, 
il sera plus facile d'incorporer ces informations dans l'algorithme de l'index 
d'énergie. 
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ANNEXE A 
La théorie de l'Interface 
dynamique aéronef-navire en bref 
AL0 - Théorie de a ' 
Dans le cadre des études analytiques, un système informatique est utilisé 
p o u  la réalisation de milliers de calculs afin de trouver une solution 
unique au  mouvement du navire pour des conditions données. Plusieurs 
programmes informatiques ont été conçus pour le calcul du mouvement de 
la houle ou d'une combinaison de deux objects au milieu de la houle. La 
simulation informatique du calcul d'un système maritime a été proposée 
par Dr Peter J. F. O'Reilly (OIReilly, P.J.F. 1974). Le modèle proposé ci- 
dessous est toujours en développement. Ces programmes informatiques 
sont désignés par les lettres SMB; simulation du mouvement du bateau (ou 
en anglais, SMS; Ship Motion Simulation). 
La simulation est basée sur la relation entre les vagues et le spectre de 
mouvement du bateau par une formulation proposée par St. Denis et 
Pierson en 1953 (St. Denis, M. et Pierson, W. 1953). La théorie globale 
intitulée "SEAKEEPING" a également été incorporée lors du 
développement de la simulation (Koircrin-Kroukovsky, B. V. 1961). Le 
mouvement du bateau est fonction de la topographie de la mer (la houle). 
La réponse du bateau est définie par la résistance créée par la houle lors du 
passage du bateau. Cette réponse est le résultat des forces, sur la coque, 
provoquées par des systèmes dynamiques et hydro-dynamiques provenant 
de la houle. 
La simulation du mouvement du navire est effectuée à l'aide des diverses 
formulations du spectre de la mer telles que celles' de Pierson- Moskowitz 
(Pierson, W et Moskowitz, L. 1964), ou celle de Bretschneider 
(Bretschneider, C. L. 1959). 
kl.1- -011 a des coodoxmeeS dunavim 
La figure A.l présente les coordonnées principales d'un navire. 
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Les opérateurs de réponse d'amplitude (ou en anglais "Response 
Amplitude Operators" dit RAOS) représentent les fonctions de transfert ou 
la définition mathématique du navire dans des conditions 
environnementales spécifiques (Meyers, W. Applebee, T. Baitis, E. 1981). 
Ils définissent les réponses de mouvement du bateau autour d'un axe 
principal avec une charge spécifique pour une condition opérationnelle 
bien définie dans une mer 'unitaire'. Les fonctions- de transfert qui 
défissent les réponses sont caractérisées par une série de fréquences, soit 
par exemple trente fréquences par degré de liberté. Les unités des 
opérateurs sont: 
2 
unité physique de réponse 
unité physique d'une vague 
Par exemple, le mouvement de tangage est donné par (degréIpied)2 et est 
défini par une fréquence, une amplitude et une phase. La définition des 
opérateurs de réponse d'amplitude est donc l'amplitude au carré de la 
fonction de transfert pour chaque fréquence d'une vague régulière. Les 
unités utilisées sont: (deg%&, (m2/m2), (deg2/*ied2) ou (pied2/pied2). Les 
RAOs sont déterminés de façon analytique, ou expérimentale. 
La figure A.2 présente une série de courbes de fonctions de transfert qui 
sont les réponses d'un navire dans un environnement défini par la vitesse 
du navire, l'angle relatif entre la houle et la proue du bateau, la hauteur 
significative et la périodicité des vagues. 
pilonneman t roulis 
tangage 
lacet 
k l . 3  - de la mer 
Le spectre de la mer est défini par une série de vagues individuelles 
simples, chacune de longueur, de hauteur et de phase différentes. Il est 
possible de créer le profil de la surface de la mer en superposant cette série 
de vagues régulières (Figure A.3). 
profil de vague résultante 
La superposition des vagues est réalisée en fonction de la fréquence. La 
relation entre les domaines de temps et de fréquence est illustrée à la figure 
A4 (d'après Ouellet, Y. 1973). 
FigureA4-Re~ttennPCesdomaUtes&tempset&Féquenca 
Tel qu'indiqué, les vagues océaniques sont de caractère irr6gulier. Les 
enregistrements de hauteur des vagues illustrent les irrégularit6s de la 
surface de la mer en temps réel. La figure A 4  indique qu'il est possible de 
décrire les enregistrements en temps réel en termes de fréquences. Le 
spectre de fkbquence créé est la trace du passage d'une vague en temps 
réel. Xl existe donc un profil irrégulier unique représentatif d'un spectre 
de fréquences données. Cependant il n'est pas possible de décrire un 
spectre de fréquences avec un profil irrégulier unique puisqu'il y a 
plusieurs profils irréguliers décrits par un spectre de fréquence avec le 
même niveau d'énergie . 
Un spectre de fréquence peut être décomposé en différentes composantes 
harmoniques. Elles sont définies par un niveau d'énergie provenant d'une 
vague. L'énergie totale est représentée par la distribution, selon chaque 
fréquence, du niveau d'énergie de ces différentes composantes et forme le 
spectre d'énergie. La figure A 5  iUustre un exemple de spectre d'énergie 
de la houle. La surface sous la courbe du spectre d'énergie &(w) est' 
proportionnelle à l'énergie des vagues pour une bande de fréquence choisie. 
Chaque élément d'aire sous la courbe est défini par: 
= (2 Sw(wi) D W) 0.5 
surface d'un intervale de la courbe 
("histogramme"), qui est égale à 
l'amplitude d'une vague composante de 
la houle (m2). 
ordonnée au centre de l'intervale de la 
courbe pour une fréquence donnée 
(m2 - sec). 
abscisse au centre de l'intervale de la 
courbe de fkéquence représentant une 
vague composante de la houle. 
SPECTRE DE LA MER RESULTANT 
Avec l'addition de la variable de temps, l'équation a.1 devient: 
où: : déphasage angulaire aléatoire d'une vague 
composante d'une vague (degré). 
t : temps écoulé (sec) - 
n C Ai : sommation des vagues harmoniqes 
i=l 
En résumé, la définition d'une vague irrégulière est obtenue par la  
sommation des composantes de vagues régulières définies par leurs 
amplitudes, calculées des densités spectrales, avec des phases angulaires 
aléatoires de distribution uniforme. Il existe' plusieurs solutions à la 
définition d'un passage de vagues pour un spectre de houle spécifique. 
Pour chaque courbe de densité spectrale d é f i e  par une hauteur 
significative de vague et une période, il est possible de décrire une i d h i t é  
de profils de passage de vague (Ochi, M. et Bales, S. 1977). Cependant les 
données de la houle peuvent être mesurées physiquement aiin d'obtenir 
une définition de densité spectrale (Bonneme, R. 1976). Les différentes 
variations sont fonction des variables et du type d'application désigné. Les 
formulations employées sont, en général, basées sur la même théorie. 
L'énergie totale d'un intemale de fréquence, W, est égale 
où:  DE^^^ : variation de l'énergie totale. 
SW(W) : fonction de la densité spectrale. 
w : fréquence - 
g : accéleration 
r : densité de l'eau 
6 
La formulation du spectre d'énergie de la mer de Pierson-Moskowitz s'écrit 
sous la forme (Pierson, W. et Moskowitz, L. 1964): 
où: a : constante 
g : accelération (m/& 
w : fiéquence de l'onde (rad/sec) 
Sw(w) : densité spectrale (m2-sec) 
Hs : hauteur significative de vague (m) 
Hs étant la seule variable (voir la figure k 6 ) .  
Une autre formulation conçue par C. L. Bretschneider est donnée par ( 
Bretschneider, C. L. 1959) : 
où: T0 : période (sec) 
Les deux variables de cette formulation sont la période et la hauteur 
significative de vague (voir la figure k7). 
r 14 SECONOS SIGNIFlCANT WAVE HEIGHT = 1 FT 
= 10 SECONDS- 
t 8 SECONOS 
- 
O 1.0 20 s.0 4.0 
BYgmeA.7- Fomzzh tbn  Brekhureider 
Il existe plusieurs autres formulations telles ' International Towing Tank 
Conference' (ou JTTC) qui est similaire B la formulation de Bretschneider 
ou le 'Joint North S a  Waue Project' ou JONSWAP où les deux variables 
sont la longueur d'onde 'fetch' de la mer et la hauteur significative de la 
houle qui est basée sur la vitesse du vent (Lee, W. T. et Bales, S. L. 1980). 
w 1  
où: s : 0.07 -s Tij 
w 1  
S :  0.09 pour->- 
2P 
: hauteur significative de la houle 
Le hauteur significative de la houle est obtenue par 
Hs = (vitesse de vent) (coefficient) (constante) 
(noeuds) (tableau A2) ( = 1.5) 

La comparaison des diverses formulations du spectre d'énergie est une 
tâche considérable et pourrait faire l'objet d'un autre rapport. Dans le 
cadre de cette étude, les formulations de Pierson - Moskowitz et 
Bretschneider seront employées puisqu'elles sont les plus utilisées dans le 
domaine de l'interface dynamique . 
AL4 -de- 
Les caractéristiques spectrales d'un navire sont définies par des fonctions 
de transfert dites "Response Amplitude Operators" (Opérateurs de réponse 
d'amplitude). Tel qu'indiqué auparavant, les RAOs définissent les 
réponses dynamiques des navires pour des conditions de charges 
spécifiques (Baitis, A. E, Meyers, W. G, et Applebee, T.R. 1976). Le spectre 
' de réponse est le produit des fonctions de transfert (RAOs) et le spectre de la 
mer, le produit des fkéquences de la mer (Sr). 
On a: 
Sr = Sw(w) RA0 f (V, m) 
où: Sr : spectre de réponse (rencontré) 
Sw(w) : spectre de la mer (rencontré) 
RA0 : fonctions de transfert 
W,m) : trace de fréquence 
V : vitesse (du navire) 
m : angle relatif de la houle avec le bateau 
Les courbes de spectre de réponses de la figure A8 sont le résultat de la 
multiplication du spectre de la mer et des opérateurs de réponse 
d'amplitude rencontrés. 
:c = La mer x Opérateurs de réponse d' 
= x RA0 
amplitude 
Le spectre de réponse est ensuite découplé pour chaque degré de liberté 
(voir figure k g ) .  Chaque courbe est divisée en "n" composantes 
harmoniques qui sont les données de base de la formulation du mouvement 
du navire dans le temps. 
La définition physique du navire et les caractéristiques de réponse 
decrivent le comportement complet du navire. 
'*q r .- *= t g-%- i &.t 1 r-î P 
Z 
& 
Le spectre de rencontre illustré à la figure A.10 est calculé comme suit: 
1 RA0 1 = 1 H(wI2 1 (a.8) 
où: H(w)2 = fonction de transfert de vague régulière 
- 
où: E(w) = facteur de force complexe qui dépend du 
profil du navire et des caractéristiques 
de la hode. 
m(w) = facteur d'échelle 
où: 
amplitude de réponse du navire 
H(w) = hauteur significative de vague 
(a. 10) 
On obtient la fkéquence périodique des vagues d m  toutes les directions du 
modèle de la mer. La relation entre la longueur de la vague périodique en 
eau profonde et ses fréquences est données par: 
où: Lw : longueur de la vague (m ou pi) 
g : accéleration gravitationnelle 
w : fréquence d'onde de vague (radlsec) 
frequence de la houle 
frequence de la houle rencontree 
MA* 
fr4quenee de Ir houle rencontrçe 
Le processus de calcul est divisé en deux étapes (O'Reilly, P.J.F. 1978). La 
première étape consiste à transformer la fréquence d'énergie de la mer en 
fréquence d'énergie du navire. Le domaine d'énergie du navire forme le 
spectre de fréquence rencontrée. Il est donné par: 
où: w : fréquence régulière d'onde (radkec) 
we : fréquence rencontrée d'onde (radlsec) 
V : vitesse du navire (pi/sec ou m/sec) 
m : angle entre la houle et la direction 
du navire (degré) 
avec: 
la proue = O* 
la poupe = 1800 
La seconde étape consiste à transformer les courbes de fréquences 
régulières en courbes de fkéquences rencontrées en fonction de leurs profil 
et amplitude. Le changement de coordonnées est effectué à l'aide de la 
transformation Jacobienne suivante: 
(a. 13) 
Le modèle mathématique de représentation des courbes (les histoires 
synthétiques du mouvement de bateau) est un modèle stochastique. Il est 
défini par une série de variables aléatoires qui sont fonction du temps et de 
l'espace (Ouellet, Y. 1973). Chaque composante harmonique est d é f i e  par 
une amplitude A, une fkéquence d'onde w et une phase angulaire e 
(OIReilly, P.J.F. 1978). Les amplitudes de mouvement sont représentées, 
pour chaque direction, par exemple: 
(a. 14) 
L'équation a.14 représente l'histoire synthétique de temps dans la direction 
verticale. L'histoire de mouvement de l'exemple suivant est calculée à 
l'aide de la sommation de quarante-huit fonctions harmoniques (il s'agit de 
k = 48). La figure Al1 présente un échantillon des traces des histoires de 
mouvement d'un navire. 
Figurie A I 1  - &iianti~on des tmces des iustoites & mouvement dlun 
nauh. 
La définition du mouvement d'un véhicule aérien sur le pont d'un navire 
est fonction de l'empattement du train d'atterrissage, de l'orientation, de 
l'emplacement, du poids, des inerties, de la position du centre de gravité, 
de la superficie latérale de traînée et du centre de poussée. 
.c 
Les accélérations de translation et angulaires sont créées par les forces et 
moments provenant du bateau, provoquées par l'agi-tion de la mer. 
L'intégration numérique des accélérations donne la position et le 
comportement relatif d'un hélicoptère par rapport au bateau, en fonction 
du temps, pour les divers mouvements du bateau (Blackwell, J. et Feik, R. 
A. 1988). Puisque le véhicule aérien, le pont du bateau et les 
caractéristiques du mouvement du bateau ont été définis, il reste à définir 
l'écoulement de l'air sur le pont. 
Un modèle de simulation à direction a été conçu. L'écoulement de l'air et 
de la houle se déplacment dans cette direction. L'air agit comme une force 
constante sur le centre de poussée qui est transmise au centre de gravité 
du véhicule aérien. La résolution des accélérations provenant du pont fait 
l'objet de l'étude de l'interface dynamique. 
Les composantes des charges d'inertie au centre de gravité Fk, Fiy et Fiz 
sont déterminées par: 
= forces d'inertie provoquées par le 
mouvement du bateau. 
W = masse du véhicule aérien. 
Pour les directions longitudinale, latérale, et verticale, les charges 
d'inertie deviennent: 
où: Tïj = T ( $ , 8 , ~ )  
matrice de transformation du système 
de coordonnées du bateau au système 
de l'hélicoptère. 
@= angle de roulis 
0= angle de tangage 
y= angle de lacet 
L'écoulement de l'air sur le pont est défini par une vitesse VwoD (WOD = 
w i d  ouer deck) et une direction relative à l'axe longitudinal du bateau 
v w o ~ .  Les vitesses Vwlong le long de la ligne centrale du bateau et Vwlat 
normale à la ligne centraie sont calculées. La solution donne la force 
latérale du vent agissant au centre de poussée du véhicule aérien. 
La composante latérale de la force est donnée par: 
où: Ay = surface projetée latérale. 
- Fw, - force latérale du vent aggissant au 
centre de poussée 
Les forces axiales du vent agissant sur le train d'atterrissage sont données 
par: 
où: FRMG- = forces axiales appliquées sur 
l'atterrisseur principal à 
la droite. 
- FwY - composante latérale de la force 
- 
du vent. 
WLcp = centre de poussée - ligne de 
flottaison. 
WLG = ligne de flottaison de sol. 
LBL = attemsseur principal à gauche. 
RBL = attemsseur principal à droite. 
Le déplacement angulaire de roulis du véhicule est donné par: 
où: K = constante d'amortissement 
(a. 19) 
Les forces axiales d'inertie appliquées au train d'atterrissage sont données 
par: 
où: WLG = centre de gravité- ligne de 
flottaison. 
FR MG(^^^^^, = force axiale appliquée au 
train d'atterrissage 
principal à droite. Elle est 
provoqué par la force Y 
définie à la équation a.17. 
En supposant un équilibre des forces d'inertie, la composante axiale au 
train d'atterrissage de gauche est égale et de sens opposé à la composante 
du train d'atterrissage de droite. 
où: F L M G ( ~ ~ ~ ~ ~ ~ ~ )  = force axiale sur l'attemseur 
principal de gauche. 
De la même façon, le déplacement angulaire de roulis du véhicule 
provoqué par les forces d'inertie est donné par: 
Lors d'une simulation, le déplacement angulaire dû au mouvement de 
l'air est constant puisque la vitesse de l'air reste constante. Cependant, le 
déplacement angulaire causé par les forces d'inertie varie en fonction du 
mouvement du bateau. 
Le déplacement angulaire total est donné par: 
La stabilité du véhicule aérien dépend de la condition du pont du bateau. 
La présence d'eau ou d'huile sur le pont influence le mouvement du train 
d'atterrissage par une variation du coéfficient de friction. Le programme 
tient compte de ce facteur. Le calcul des enveloppes opérationnelles pour 
des conditions maritimes spécifiques d'un pont sec peut révéler des 
conditions acceptables d'opération alors qu'il en est autrement pour un 
pont mouillé (à l'extérieur des limites opérationnelles). Il peut se produire 
des incidents de glissage. 
Le modèle du véhicule aérien est programmé pour le pire cas d'instabilité 
afin 
de garder une approche conservatrice. Pour la plus grande liberté de 
mouvement du train d'atterrissage, l'attemseur a d a i r e  (avant) est 
programmé avec le verrouillage dans l'axe viré et dégagé (freins). Le 
modèle du véhicule est aligné avec la ligne de centre du bateau. Ceci est 
illustré à la figure A.12. IL est toutefois programmé pour des conditions 
instables d'opération. 
L'orientation du modèle du véhicule aérien est donnée par l'angle (m) 
entre la ligne de centre du véhicule et l'axe latéral du bateau (Y). Les 
coordonnées du train d'attemssage de droite sont données par R et Q, le 
rayon et l'angle avec le plan du pont. Les coordonnées du centre de 
gravité, des trains d'attemssage principal et auxiliaire, et du pivot de 
verrouillage servent également au calcul des limites critiques 
géométriques d'interîace dynamique suivantes (voir figure k13): 
a)- La ligne de charnière est définie comme la ligne de pivot de droite 
ou de gauche autour de laquelle un renversement du véhicule peut se 
produire. Il existe deux lignes de charnière - et- RTO ' Elles joignent 
l'atterrisseur principal à l'attemsseur avant. Ce dernier pouvant pivoter, . 
la position la plus stable est définie lorsqu'il est parallèle à la ligne de 
charnière. 
b)- On résout l'azimuth des lignes de charnière - et - R m  par 
rapport aux axes longitudinaux du bateau AZRTO et AZLTO. 
c)- Les segments TODR et mDL représentent les distances entre 
le point du centre de gravité (virtuel ou dynamique) du véhicule aérien et 
les lignes TO et - m . Ces segments représentent effectivement le 
niveau de stabilité du système. Si les valeurs des segments sont définies 
O un incident de renversement est identifié. 
NAVIRE / 
d)- Les angles $ TOR et $ TOL sont les angles entre les vecteurs 
reliant le centre de gravité virtuel a- lignes - - RTO ' LTO et la verticale. 
Ils défissent les angles de renversement, qui sont donnés par (voir figure 
A.14): 
o ù  
WLW = ligne de base au centre de gravité du véhicule 
aérien. 
WLG = ligne de base principale du pont du bateau avec 
l'atterrissage. 
Lorsque ces angles sont nuls, il s'agit du cas de stabilité métaphysique 
(métastable). Des valeurs négatives représentent un cas d'instabilité où un 
renversement est possible. 
Figure Al4 La -n des angles de renversement; 
e)- L'identification des conditions de renversement longitudinal est 
réalisée de façon similaire. Les paramètres sont définis comme suit: 
1)- La ligne de charnière de renversement en tangage est la 
ligne reliant les deux atterrisseurs principaux. 
2)- La distance entre le centre de gravité virtuel et la ligne de 
charnière est dénnie par: 
- 
PBD = (STAM - STAW) 
où: 
- 
PBD = distance de renversement en tangage. 
STAW = position du centre de gravité du 
véhicule aérien. 
STAM = position des attemsseurs 
principaux. 
3)- L'angle de renversement en tangage est 
donné par: 
Il y a deux formes possibles de renversement d'un véhicule aérien sur u n  
pont de bateau, statique ou dynamique. Le renversement statique se 
produit sur terreavec l'attemssaage d'un véhicule sur une pente par 
exemple, La résultante des forces de gravité et de 5ction entraine une 
glissade ou un renversement. Le système se trouve alors dans une 
position instable. Le déplacement produit a pour but de replacer le 
véhicule dans une position stable. - 
Un renversement dynamique est caractérisé par un mouvement de 
translation du centre de gravité virtuel du véhicule aérien. Ceci est causé 
par le mouvement du pont du bateau et des forces provenant du vent. La 
résultante des forces varie dans le temps. Le calcul des paramètres: 
TODR ' TODL , $ TOR et $ TOL révèle le niveau de stabilité du système. 
Le point où les valeurs deTODL et TODR sont nulles, représente la limite 
de stabilité dite umétaphysiquen. Un simple mouvement dans le sens 
négatif crée une instabilité. Si les valeurs de TODL et TODR sont toutes 
deux négatives, il y a un incident de renversement. Le centre de gravité a 
alors dépassé la ligne de charnière (il s'agit que le centre de gravité et le 
pont soient tous deux dans le sens négatif). 
Il y a glissade lorsque les forces de friction du train d'atterrissage sont 
plus 
faibles que les forces de gravité et d'inertie du véhicule aérien. Lorsque les 
forces d'intertie sont plus élevées et de sens opposé aux forces de gravité, le 
coéfficient de Mction devient égal à &m. Cette situation est l'indication 
d'un incident de décollage non-contrôlé. 
ANNEXE B 
Description SMP93 de la frégate 
FFG37 (USA) 
DATACARDSEI'l-rn 
A69 AVfSOS A69 - CDT BIROT 
DATA CARD SET 2 - PROGRAM OPIlONS 
OPTION VLACER RAOPR RLDMPR LRAOPR ADRPR 
2 0 1 0 0 0  
DATA CARD SET 3 - PHYSICAL UNITS 
UNITS RH0 GRAV GNU 
METER 1025.8199 9.80620.000001 19 
DATA CAR.. SET 4 - HULL PARTICULAM 
LPP BEAM DRAFI' DSPLMT VKDES VKINC AMODL 
76.0000 10.3000 3.0120 1160.00 25.0000 5.0000 O-OOoo 
DATA CARD SET 5 - U3AD PART1cUIAR.S 
GMNOM DELGM KG KPlTCH KROLL KYAW 
0.8600 0.0000 4.3000 0.2500 0.3670 0.2500 - 
NO. OF STATIONS = 21 NLOADS = O 
STAnON NLEWF BEAM DRAFï SECARE DBLWL 
LINES 0.1400 0.UKK) 1.1109 
LJNES 1.8800 33000 0.5174 
UNES 35600 3.3000 05726 
LmEs 5.1200 3.3000 0.6042 
LINES 6.4800 3.3000 0.6384 
LINES 7.6200 3,3000 0.6745 
LINES 8SCNl 3.3000 0.7094 
LINES 9 2 i M  3.3000 0.7423 
LINES 9.7400 3,3000 0 . m 6  
LINES 10.0600 3.UW10 0.7944 
LINES 10.2400 3.3000 0,8075 
LINES 10.3000 3,3000 0.8091 
LINES 1024W 3.3000 0.7983 
LINES 10.1200 33000 0.7713 
LINEZS 9.9200 33000 0.7291 
LINES 9.6400 33000 0.6653 
LINES 9 2 6 0  33000 05797 
STATION NOFFSET NLEWF OFFSEIS- Y=HALF BREADTH, 
Z=WATERUNE (FROM KEEL) 

DATA CARD SET 7 - BIIBEKEL PARTICULARS 
BKSET NBKSTN BKFS BKAS BKWD 
1 7 6.6700 133400 0.60o 
BWTN BKHB BKWL BKAN 
7.0000 3.7000 15000 45.0000 
8.0000 3.7500 1 . 2 0  52.0000 
9.0000 3.7800 1.0500 58.0000 
TOTAL BILGEKEEL LENGTH = 25.3460 AVERAGE SPAN = 0 . m  
DATA CARD SET 9 - RUDDER PARTICULARS 
RDSET LOCATION FWDSTN AFlSTN HLFBM FWDWL AFïWL, 
DATA CARD SET 10 - PROPELLER SHAFT BRACKElS 
NSBSET 
1 
SBSEï LX)CATION FWDSTN AFïSTN HLFBM FWDWL AFTWL 
1 RTOB 18- 183800 2.3800 25300 260QO 
1 TiP 18.2600 18.420 2.1700 0.7200 0.6900 
1 RTIB 18- 18.3800 0.1900 1.4600 15400 
DATA CARD SET 11 - FIN PARTICULARS 
FNSET W T I O N  FWDSTN AFISTN HLFBM FWDWL AFIWL 
DATA CARD SET 12 - MmONS AT A POINT 
DATA CARD SET 13 - RHATIVE MOTION 
NFREBD NBB 
O O 0 
DATA CARD SET 14 - SEASTATE AND ROLL =TION 
NSIGWH STATISTIC (SA) STATISTIC NAME GAMMA , 0.1 = 
IRETSCHNEIDER, >1-4 = JONSWAP 
4 2.0000 Valeur lî3 0.0000 
SIGWH 
DATA CARD SET 15 - STOP 
STOP 
STOP 
END DATA CARD SETS 
BRETSCHNEIDER SPECXRA GAMMA = 0.0000 
MODAL PERIOD 5.0000 7.0000 9.0000 11.0000 13.0000 15.0000 17.0000 
19.0000 
IOMOMEGA P E R W  S(0.T) S(0.T) S(O,T) S(0.T) S(0.T) S(0.T) S(0.T) 
i(0.T) 
ANNEXE C 







147.00 0.37 0.2û 0.08 4.23 0.14 -0.42 -0.30 -0.03 1.12 
14750 0.45 0.14 -0.07 4.37 -0.0 -050 -0.29 0.04 1.88 
148.00 0.50 0.07 -0.29 4.47 -0.35 -053 -0.26 0.09 217 
148.50 0.52 -0.02 -0.54 4.46 -0.62 4.47 4.20 0.14 2.03 
149.00 0.49 -0.11 4.75 -0.31 -0.82 -0.29 -0.13 0.16 2.02 
149.50 0.41 -022 4.85 -0.05 -0.91 4.04 4.04 0.17 254 
I50.00 0.27 -0.32 4.79 025 -0.86 0.21 0.05 0.17 2.28 
NO OF GOOD RBE TIME PERIODS: 1 ; (LANDING DELAY WEJ TïME >c 5.0 S) 
NO OKRISE TIME PERIODS: l;( 4.0 S <= LANDING DELAY [RiSE] TIME c 5.0 S) 
NO OF BAD RISE TlME PERIODS: O ; W I N G  DELAY [RISE) TIME < 4.0 S) 
ANNEXE D 
Échantillons de réponses de 
pilotes 
AVALON 
Trial Avalon was conducted durhg the p d o d  23 - 29 Octobcr 1996. The aiat 
compriseci da& opcrations to HMS MARLBOROUGH in the Pomaamuth Sca 
ExecUrt Arw using XR 503 (A higiaiy madificd tri& Wessex HC M k  2)  ancf XZ 234 
( A Lynx H A S  Mk 3 on ban 6rom the Royal Navy ), The triai consistai of gathcring 
data and assessing dock operations conventional techniques, Electro 
iumïncsce~t Paneis (EUS), a Landïng Period Designator (LPD) and SHARK plan 
position indicator (PPX). Ovcr 25 hrs were flown by day and night wiîh o v a  180 
landings accompiishcd. Conditions vhed bctwccn wind of 10 kts and Sca Statc 2 to 
wind of ovcr 5 0  kts and Sea Stace 8. 
At evay sea sinte aad rehaut wind condition asacsscd a conventional (unaidcd) 
b d b g  and take o f f w  conducteci. in gcneral safé dock landings w a t  accomplished 
rrpcatcdiy witbin the limitations of  the a i r d  but hquently rcquired a hi@ pilot 
work l o d  
T'htrt has baan much written about thc unpndictablt motion of the T23. Zn practict at 
sca statt 8 with the ahip steaming across the prsvailing sca it was sfiii possible to 
iden* d c i c a t l y  long q\riosccnt ptriods to be able to conduu a safs Landiag in a 
Lymc at the high refêrred weights of 4,800 kg and 5000 kg. Howevcr the piiot bad to 
wait for such a pcriod for up Co 4 minutes on some o d o n s .  
The Harpoon Grid on a T23 was designcd for use wîth the Meriin To that end the 
Lynx nadcd a sp- barpoon head fi&. The grid is racangular 3 m by 1 m and is 
longer fore aud aft than it is wide. This contrasts with other aigate harpoon grids 
which are a cirde of 1.5 m radius. 
The LPD was aaaessed both as the ody additionai visuai aid and aho in conjunaion 
with ELPs and SHARK. As m d o n e d  at Para ? above the LPD display w u  
consuuctcd using ra i  and green L E D s  only. The a m k  light was producd by rnixing 
r d  and green LEDs. By day tbis was margindly successfül but by nighî the COIOU 
tmded to look purely green or occasionaiiy rcd but not amber. This could have causcd 
considerable confitsion at night. To makc the "ambcr" segment of the display distinct 
it changeci from a squarc sbpe  to R triaOgular shape uhmg black masichg tape. 
T h 4 a  Et was distinr=tly differeat corn both the tcd and grccn square segments and 
the whole dhpîay couid be used satidkcbrily. 
The LPD was set up ushg Westland provideci data as to the Lynx Lauding capabilitits 
During flying w d n g  the tcst pilot quickiy gained considerable canfidence in the 
device. ifthe touch d o m  of the a i r d  occurred with a green light thta the dcck was 
consistcntly ievd and a smooth comfortable Iandïng could bc carcicd out As a resuit 
the pilot modifieci his Lading techaique slÿhtly to N y  use the LPD information. 
Nonnally in a Lynx chie pilot wodd wait dongside the ship untü a suitable quiescent 
period had bcsa i d e  Themdtcr tùc aircraft wouirl be fiown aggrcsgvtly to side 
step ovu the spot with a vertical landing foltowing without dciay. Whcn using the 
LPD the piiot would wait d an Ambeq/Grccn or C3rccn bcfozc rnaving across the 
d œ k .  Once ovcr the l a d h g  6p0t bt would retrh the akcnaft and wait fbr a groaa 
On sochg a green hs would land vsrtidly in a very controlled, but without delay, 
manner. Tbis wnsïaedy a n o d  a gartlr controlled tauch d m  on a tevd de& b 
be rrhiavrirl- This t#hniqus oftan rcqubcd the piLot ta hover over the i%&t de& for 
considembly longer than would ba motmai for a Lynx but was quite typical of r S u  
King. Driring this prolongcd haver o v a  the q o t  pilot workioad was m o d w  dus to 
the turbuIatcc d i s d  above. In ses &am 7 & 8 the green of the LPD waa 
somctimts of too short a dufation to abaiat the pilot in his deciaion ta land. App-y 
one of the acceïerometer sarsors rmdrs the deck was &g from bang shakm 
and was feading digütiy passimistic data to the syatem Indicative of the confidence 
gainrd in the syrtcm was the pilot's d d r c  to bave the LPD operuhg for aii non tcst 
point l a d h g s  f9r rcfud, passager înuitd~f etc. By night the Lm) was of gmat . 
asimncein " - , the suhability of the deck for landing. During the triai the 
night sorties wae c d e d  out in datively low sea states of approx 2 - 3 .  The aid was 
cleariy visual and wheri panidty maskcd as described above presented clcar 
d i g u o u s  information. Thc Law sea statc and claar horizon durhg the night sorties 
to some extent negated the d u t  of the LPD, however the its usduIntas by &y rt high 
sca statc was cl- demonstratexi On a dark ni@ wiîh nn discamible horizon the 
LPD wodd givc the piIot an crrtrcmdy valuabla indication of a de& suitabh for 
Irnrlinn. 
It is worth pointing out that safi Iandhgs were accomplishbd &ut use of the LPD 
in sea statc up to 8, hawever, the pilot had to bc vuy aggrcssin aad relied heaviiy on 
bis v a y  considaablc q a i e n c e .  in te- ofHQR tht LPD could change an HQR 5 
CO a 3 at the highcr sea statcs. O n  a dark night tbis ïmpmvsmmt would bc evm more 
obviairi. 

PLOT COMMENTS ON VISUAL AIDS 
1 Normal dcck markings and FDO still usa i  
2. For iandings without additional visual ai& aircraft had to be floun more agrsively because 
opportunitics had to be taken immediately. 
3. White linc on flight dedt was used for line up 
1. Assessing a lcvel dcdc was a major contribution to the high workload in high sca states 
2. A mon considered approach can be taken with LPD 
3. Incrcax hubulena on a type 23 comparai with a Ltander class means that therrt are advantages 
in Landhg straight fiom the the transition. 
4. Ai& uscd was dependat on sca statt, in high s a  States LPD is an excellent ad. but not used rn low 
Ka nates. 
6. Not many gnens during laadiogs for sorties 1 1 and 12. 
7. LPD v u y  go04 used ail the iime includiog sea ~ ta t t  asçmmtnt wbik  in the wait alongsidc. 
8. instant changes on occasions b r n  green ta r e d m  falsc indication to be invcstigated . ) 
9. Happy CO sit in high hovcr above ihc de& and wait for LPD gntq but docs in- workload. 
10. LPD gracn in high hover usai as an indication of when to start daent. 
SHARK 
1. Duc CO systtm iatuicy some daytime Iandings wcrc ecccuted without rcftrrnœ to the display 
2. In low sea states SHARK becamt more diable. 
3. Position on thc spot whilt flyiug in high turbulence dcfined the woricioad mting. 
4. TaLs tirne to stttle so other mes used to position m r  dcck. SHARK us4 to fine tune the final 
ianding 
EL PANELS 
I . Exccllcnt- allowcd approaches to k made "witliout GPI" and rn an aggrcssivc "usual" \gay 
2. Ailowtd specdier cirwrs to be flown 
3. EL pancl on huuitl not visible k l o w  height of horizon bar. lattral posilioning achia1ed fmm the 
nonnal whtc line. 
4. Anothtr EL pand quircd to pi& out the fore aft line by the hangar door 
5. Two appmaches fiown on siandard lighting led to pilot disoritntaùon and hena ovenhoots. 
6. WorkIoad reduced with ad+iionai visuai aids alldwing timc for aihome dtboef. 
1 Not uscd during daytime sorues 
2. Coverage of the ai& was a u a t e  and ithey wcrc n good positions 
3 .  ln high sea states controllhg the aircraft and assessing the ship motion [O dei& a lcvtl deck 
defined the workload 
4. SHOL points w u e  visilal3 Limes to assas relative merits of the vrsuai ai&. it  was noted Chal 
airwaLe turbulence causcd siiyiificant differaw in HQR faring. 
5 .  FDû was not used. 
6. InsVumencs not uscd . Toques werc callai during uansition by Fia. 
7 .  There is a dennite reduaion in wrldoad in daylighi with the visual aids. 
ANNEXE E 
Sélection d'articles publiés 
portant sur ITPA 
3 ADWSORY GROUP FOR AEROSPACE RESEARCH L DEVUOPMENT 
7 RUE ANCEiLE, 92200 NEUILLYSURSENE, FRANCE 
AGARD CONFERENCE PROCEEDINQS 691 
Subsystem Integration for Tacticai Missiles 
(SITM) and Design and Operation of 
Unmanned Air Vehicles (DOUAV) 
(l'Intégration des sous-systèmes dans les missiles tacticpes et 
la Conception et l'exploitation des véhicules sans piiote) 
-@- NORTH ATZANTlC TREATY 
I 
et ia ré du qmtbmo sont pdnnt& La 
c0neePe&"t I@ ent 641 compo8antes 
C- -me =te- iont 
do& izfrz!i1.@dknm-~- a u  a. 
comporaatsr 0brsrPsblm et non-obrarinbk 
atb estralfddb I r d l d a t b n b  
mOdbbFdmPlation*P~dil.Qdak 
aIrien, du navire, du capteur et de 
l'anvbnnirmmit et est t4 p u  rfx 
t m - F  &M 
s z % z 3 t & d m C Q I L t f d h ~ e &  
dalnammmm.d.nmAm. ~ n f i n _ 9  =-Qe 
vols eJdQ par dmalation sont 4grri~ment 
préeeatae. 
Chsclllt des problhmea contient ses propres 
diaicolt&, mais dam le ce&e de cet utide, 
c'ert prind dement du roblbme de Ia 
1 L t  it ien %-pion. ce probke 
crt=reMhmmt éiiptten nkon du 
conl.atrr partidier de rapphcdon marftime. 
En $f$ certains cupteura a e m t  la 
~ o c a l r a t i w r o n t d t d s a u r I e ~ d o n t l a  
position n'est parhitement comme en 
n k o ~ b & d - ~ ~ h o d r  
On raft dana a cas que Çet ou& n'est as 
t o q j o t m ~ ~ 8 i o n c a n s i d ~ ~ t & n  
d'exemple le cas du rPftii d'Pa UA. +smc les 
#des memmw w de w--t 
et de dte ad-m padtion derient 
f n ~ ~ Y I a e d é p L a e o h u u e v i t e s 8 e  
~ ~ t s p a r t a p p o r t a u a a v i r c O a r a f t  
en &et *une ectoire homotbdtfqpe 
conduira &% =&me% de mpmes, donc ii 
P' dprrrporitios 'on ne pePt 
~ e & O w e v t a i e ~ ~ -  taume. 
one dtude préliminaire r'inttreaaant lus 
t,hk--m&k&OII 
~ ~ m s w a ~ & d t c e t  ~-&~b~fpsfosi<i'"+*~& 




d ' t i ~ e  dEY!X?RERLv, tout an 
rwas6urent le rdnuio a lvhg6  ~ ~ l t l i s s e  
r d d e  t ~ c a o i n .  
En Giit w 4ype de probf)nnr estreinthment 
a p d s n & e s t d i a i t n f m i & ~ ~ ~ s l r ~ a ~ k t  
dans les probl~em de navigation ou entore 
danslesproblBmesdearrfvidecibl~ Plopie9t.s 
approches ont 6 s  ritfüeées pour rtbtxdm œ 
problème. L'approche classique conaiste 
irtniurtm6ltmdeKiilmnn6brrdu&r1nul6en 
-6srcartdsisnaaa5elaa- 
de mw~rer  aont nap liaémms et l'irnplaatatton 
d " r m n I f r s & ~ ~ d € m s ê u c u 6 l a s  
~ ~ d e 8  """=,pi= P= 
zC.PE~:*.I*EL) = $ ront e en m h e s  ce* de mr leu 
amta , tn tneQPdl l f t i i ons2  
cQnvargcmc6 et mcmie dm 
d e a t a W t & b B d s s -  
~ c p u t o * o n ~ n a c e e # .  
spprocha 
C'est dans ce cadre-ià que re situant les 
résultats pr4sentAs id Les résultats m ~ m e ~ l t  
- 
Les c~imposan+ principak du système UA' 
a aérienne P -$ zzzzrQpe VmL 
(dkmge et -ticau* -8. de 
capûmq de a b oommmmcatron, 
mtrs de ~~ntrble d'opdrati01~ (centra de 
contrôle e t  de c o d d e a ) ,  rystèmes de 
manuteation de vahide et d'a~~onfane 
Vehfcolea&mk 
Ic~davéhicPlenb7irb&leCL2nquicst 
u n ~ e A h é i i c a r ~ ~ ~ ~ t r r i r o ~ e t q a i e s t  
cmslmut de fkçon modulaire (mu la "g" 2)- 
Les modules prinaparn aont le loc de 
p e e  (tmbamateo~). I. modtrj. d'haî- et 
modde&chargeiitilc 
Le bloc de aiasance wt.  corn 066 d b  
t m b o m o t a i u ~ e ~ ~ i n d . o r ~ e  
~ d e v i . t e 8 m d f f f 4 r a n f i s l t s ~ ~  
miliw d'un de cdxmmt wrm? 
a n n d a k  Le rdactsPr est fnrtall6 1'- 
dpai A la verticde. La manche d'entrée % estpLede.anbhietIeanald@d~tl 
trsrsiehrntduréadepr. 
Noue r r r p p o ~ o p g ~  Ies  central* de niviption 
respectives de 1 AV et da namm foonussent 
les atakrdtw de chacun d ' e s  ainsi que leor 
accQ6nitfm. 
ûoit pour IVAV par exemple: 
Notis ~POILB également des ~ o n s  du m4me 
brpe p o u ~  le navin. D'oh l'équation d'6tat 
sumanta: 
O& y 4  représente l'ddration de I'UAV, et * p. -?te r accékaüm dtr navire, foutes 
eux o d e s  par les aptrsles Laertieiïes de 
w o n .  
Notons 'en réalité l'accélération du point A 
rCsrilte '#? un dd puisque la  centrale de 
LLavigatiou inertiene du-navire ne pemt pas C t m  
#1mbepoXat que le capteur c'est 
u i = = k m t A !  
Par definition noris avons: 
Ces deux équations peuvent s'bcrire 
matriciellemslrt mus la forme: 
L'équation de mesure donc: 
On fromera en annae 1 le dOtail des c a l d s  
pourlamatria H .  
Remarquons H ne ddpend que des 
mesures- a e t  B ( a e t  B.6tantle9 
mesures fotlrnres par le capteur mtué sur le 
asoire avct c comme Mt de me~ue~angribire 
( &tant la PLatnce de covariance essoCiCe), 
il nooo reste A en deduire la matrice de 
wmrimce R d é e  8 W. Pour cela nous 
pouvons remarquer que l'équation de mesote 
r6siilte. comme nom venons de le voir, du * 
produit adaire de derrr vecteurs i ( ou j 1 * 
avec AM,Ile&~ed'end6dPPaquelebrEt 
de mesme sera donc homa e au produit r G 
r 6-t ia distane ~ ~ & r e . - û n  prendra 
donc comme matrrce de covarzance R, la 
matrice Ate. 
-&- 
Les éuwitions (U et (8) constituent le système 
dë~rtation d'dtat Ima équations permettant la 
rraconstrricfion de la position de I'UAV sont 
celles d'un filtre ùnui de KALMAN. Elles 
rontdm&s 0 oneosqa  
Le navire est roPmis & une hoPie reletivement 
importunte- 8ed6 10s mouvement8 de 
pilonnement, de roda et +e b t  ont &te 
mtrodrJtr danr la dmalabon. Lai valeurs 
nrunbriques coamd4rées .ont les ruhantes: 
aok 
de manitse formene 
pooltim-tation du navire au Z%!i=r-" 
c o m r & f e m p q c ' ~ d i r e l e r e p & e ~  Usa 
n a v i r e e t p . c u m & p m t d e i a ~ c e [  Rot 3 
q a i c a r ; a c t t n s O l e ~ ~ & ~ d u r e  E 
:%pK z o . " L % % f e %  cg89rB6 
m g d a h a e t p .  
Par ailleurs on mqpose que IVAV se rap roche 
dri navire en aecûmat iuio trajectoire Pormc+ 
de demi-cercles (de rayon M) ml h vitesse de 6 
m/s, comme schémaüsé sur h figure 6. 
L'an des essais que nous avons eEectué est 
pr&entkaIn&tlm?. 
Cet essai a 6té &&ta6 avec une trajectoire 
&approche de type 1, mais uous~avons effectué 
8a-s .essas avec des ~ e c t o 1 r e s  de type 2, 
cm% drre B aiûîqb anstante. Ces approches 
conduisent baéralement A une convergence 
sensiblemen! moina bonne <une dizaine de 
secondes mppldmentaires s&t dcessaires). 
L'utilisation de rayon de courbpre plrio 
important pour le6 'sctaues urdarres 
n * a m ~ i m  pan ~Q&tb, mnftarrement a 
a qu'on aurait pu panirsr, et le temps de 
amvergena est au cantraire augmenté, 
D'nutms essais e ~ s  en p~rsenceu n e  
hode plus Wb a ont pas pennts d'établar une 
sonciusion d o x t i v e  sur cet aspect il 
~emblerdt plutbt que ta hode ait un &et 
favorable sur la con- du filtre. 
!lus compiexm tepritees résoudre es pmblbme 
e biau (comme par exem le la m6thode 
iitllirunt les coortiom~es paeirss m q é e s  
i p  roche eonntxe mus le nom de "modrfied 
oPu eoordinitem>. cette approcha qui %compose te vectem Sn c o q o u n ~ s  
obmrwsbler et inobservables [a, est en offet 
connue pour éviter, non realement les 
problbmes d'instabilité, griice & un meilleur 
an.$.itionnemeat de la ,m+rh de ce. 
mgls également pour é b m e r  les b m ,  
ES1 Ferrier, B. & Semetua, J., "The 
Development, Simu@ion and Te 
Landing P v o d  Dewgnatar &PD!%&$ 
Rscpvery Ai., of  the Amencan 
~ekcopter G O P e w ~  WasbmgtQn. 
La matrice de -ment de hase entre & et 
R'M d k i t  donc: 
C h  mit que cette matrice s'écrit arisd: 
Les 6qpatians ntilisans eont celies d'un fiitre 
damique de Kahan, rappelées ici: 

diplbmt & ~ ~ l c  'Technique N d  de B i u t  
(Mncrlonderamwu&nuN-).P=-dm* 
20th Congrur O/ the lnCaMdOnrrl C o d  t?f the 
h e  W~RCCS* Sorrcii10. Nopdl. It& 8-13 
Scpccmlrc* 19% 
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waightod vaine ir m d  egahst a d e  
in&catinP 'de& avaihbiUh'. In the DRA 
These iimits are e r p d  the u1ergy "t ina$ -which .hi a empiri* ormplatipn- 
'I%rr =der identafies ahip qmescence usmg 
displacement, ve1ociQr and nazeleration terma 
In +art, the index fpinishcs Formation of tbo 
motion a shi must traveI m the near-tarm 
* ~ L n o t ~ s t ~ t t b e ~ i r  
predictive (asing hiatoncd information ta 
olate into the future). Rather, it 
-1 ttLs on the rate i t  which apesselcan 
lace dm to natoral h c forces as 
X c t i o n  of the o p e m m i t s  of an 
approading air vehicie. A bnef review of the 
en- mdex thtorg foliows in the next &on. 
The energy index ia an empirical 
formuiation designed to convert ship motion 
characferistia, &c+t s t m c t u d  dynamic 
bits, and tisst expenence mto a m 
mi-, The .index is qodrilar in d - T t h e  
of mcorpatatuag 0th- parametsrs (es 
=--de& module) to ipprove energy 
index aigni.6camce and applicabrliw. 
4*F+CA,*z'%++2+ae P++$J k 
(where a, , ,.., are weightad dynamic 
natutil hydrodynnmic forces -agahot the 
utmdand and dsnamic o~eratinn hmit8 of the 
The thid rtep qmpares the aircraft 
Limitatima scale completmg fhs taladation of 
te weig'hte of each degreenof- th' ~PP~P 
fresdom. e ~ o f t h e d ~ m e n t 0 0 8 f 6 C i e n t s  
AIL A=, b e  eq-2) produce the en- indm 
cofficients in realltfme. The energy mdex is 
then calcPlated and compared ta the setabliahed 
tbwhold @men, yaIlow, rsd) rcale the tesuite 
dwhich8reco1~mnnir#tndtotheriirsr. 
Recorded and aimuiatd ship motion 
dafa of ut Ieast  10 tüfferent sea cases were 
the DBA) to, or m t e d  by, the 
D Otfice. Off-line E3s?' 
wine thq recordeci or simala- OfthsLPD data may be achicved S dl and ftch dispiacemenb, their 
=tes, Y btcnU an Z ( v e ~ c a i ~ a d ~ o n s  
are avaflabls DRA BedfOrd pmded Canadair 
with d e d  ship motion data files. 
rates were ceicplated and f i # e d  for tb% 
bu a P r e - P - y g o & ~ -  Thc.ftnmatted data 
was tbea e enerqy mdex prog~am. 
p ha awJE?of tae a- mdm, 
on- L 
The en- $der value is q d o g o ~ s  to 
the level of h n e b c  and potentra1 energy 
containad in the ship. When the index is low 
The LPD DR4 Tssting Pro 
wneeived independent of e x i n e s  
airnuiah3 and record& ship motion reenlts. 
The mtellecfrialtellecfrialfenaihitiQ or ptoof-of'acepf of 
the ener mdex a proach had been 
~ ü s b ~ m p ~ t e  nt8 a-a d ~ m o n ~ t + m  in, prior to the DRA test. The DRA Testrng 

The D U  rovidyi Can$dair with 27 
mcodhgn of TPP~.+ dup mohon data. Th. 
were divided up such that odd 
n '- mes contafaed 6h.i motion during a 
oà of fixed hcmiing, w d e  men n gfg contained sbip motion during a= 
Only tungle heading files we-m 
%F&eti tor d e a e t i  .--++ne auiysus. 
severel hea motion üïes ware, 
however, amsi %% S m i c  4mxcims. 
To establish earl a relation8hip 
bemeen and limottcd data, trandsl 
functioas definmg the srrbject vesse1 are 
~ ~ a o m p o n ~ t s o f a  
Ths phsoi- of ihf motion 
u a fhnctio* d heuCo tsr m d d  and 
dynmmic eharaoteriad)c~ i. repreaented 
' c a l l y b y t ? ~ e ~ f n d n r a m m .  Dsgiae- 2 ,  om Componsnts are displagsd, 6orted 
into an* or translational cornpouenta. A 
w-time ~ p l e  is dbp ed next- to a rïm 
le m 9. %e*m-fmie graph 
m e  deta the rise-üme 
di.enm. In thir eonda-ergy mda. is 
In this s t u  A recordeci data LPD b with aimiilated data 
FPD resdts, the simulated flash-green 
mitances, as a de, tend, almost al- and 
Iarge ma?gins, to be mote c o ~ ~ t i v e .  
k s  may be due to various reasons. The 
recordad data dgnificant wave heighta were 
estimatedpiaidlyfram on-board sbip (bath day 
and night). A more accmate ptDCBdm is to 
use m v e  bao S. Wbile the Tcy b e h r r + n - L i n d m  datamqvbe 
simiïar, they. me, nonetbelam, aot *e same. 
TbetranslaturnoffraqPency~ersto fhe 
time domain involve8 probabilities, thus, a 
"best guessm. Lndeed, tbs fâct that a fhqpncy 
magbehstdeslowptobab.tydoesnotdPde 
the fhqumcy from occmrmg in nafaxe at the 
exact moment the data was record& 7 it sbould be noted that the re~orded da 
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Table 2- Rise Time S v  
b i t s  wili for O&= airnaft nctivities, 
on-decic h t E L g  or m-envering w g  
and mfuelùng~  ha h p  am O& âmplaœ 
a very bw en +te to m. aacraft o u t  
d-iimit mditim & T e  mtrodactio11 of cartam 
quanti@ of eaergy h m  the - For a ~~ 
coadition,tima to mise the deck fhm 
i stable b an= le condition cari be 
derived srperimentally h m  tha caicuiation of 
the &mnm AETmnr. For the mssi of a 
TYPE23clarrsship diPmgno+o 
conditions, tbt d u x n  mamtm i. =% 
seconds. 
The effecb- of followiq seas ?ndi$ions 
are interesting. Rise-tnnes en$ even in higtily 
gitated (lu state t6) m. Thls ocaus due @ 
e longer wave oda experienceù by the shap 
u it  m m  ritg-the wavw and t h  a e c t  of 
reduced a ~ l e r a t i o c q  *de& the qeaway 
to the dup. Thas, ~t IS possible t achxeve a 
quiescent andition. rrf( brie* (kg. duration of 
0.6 seconds), diowing or the openin of a rise- 
time winàow. Hehcopfers g e n e d  do not 
tecOve! +Z foilowmg $ the pre& rind 
vedm is m tbo same direcûon. 
Cancclading- 
a t m  heric conditions nrë not mearared: 
shd? atzpouphsric eonditiom be b u + l e .  
t h s n f o n o w l n g ~ m a y b e t h e b e s f ~ o a i t o  
recoveranaircrsft,particalar~inrisePseaa 
The characteristics of the TYPE 23 as a 
bct ion  of the ml01 helicopter seexne to 
aliow 4 - 5  second^. =dotu not main tbit 
easing or re&ricting aircraft limits e t  not 
improva the riae-time n i ï o w a n ~  The em iricJ 
natrua of the eoerav index formuPahm 
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